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Na Capa: O foguetão PSLV-C12 aguarda na plataforma de lançamento o momento da sua ignição para colocar em órbita os 
satélites RISAT-2 e ANUSAT. Imagem: ISRO. 
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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
www.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe()yahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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WELCOME TO THE EXTRAORDINARY REALM OF 
“SPACE TRAVELLERS!” 


Space Travellers has contacts around the globe - and out into the universe - which make it possible for you to go 
back stage of the greatest star-filled production in the history of man-kind. The stage, normally reserved for 
professionals and scientists, is set and the spotlight is on you! What will your adventure be? A walk in space? A week 
in orbit? Or are you a hardcore performer... rocketing up to the International Space Station to rub elbows with the 
stars? The choice is yours! 


Around the globe, whether it's Europe, Russia, South America, Japan, or in the United States, adventurous and 

curious humans are thirsty for a new kind of excitement. Are you the type to journey into the universe via an 

observatory in the Atacama Desert, or how about a jaunt in a Russian MiG - 31 fighter jet... out to the “Edge of 

Space?” Experience weightlessness with a group of friends in a parabola flight, or plan the trip you've dreamed of 

since you were a small child, standing under a vast, dark dome filled with stars so bright you were sure you could 

just reach out... farther..a little farther... until you touch the sky. Take off on a flight of your own... whatever your 
pleasure; we can meet your wants, needs, dreams and desires! 


lf it's the business of space travel you are interested in, we are experts in the field of 
promotion and booking. We can organize space-oriented events and fairs, from 
astronomy to flight experiences, and even space travel. Your participants and clients 
will be astonished when they find out what adventures await them! We have the 
products and services you need, and we can customize your logos and art work 
around our “12th Floor Adventures.” Market yourself world-wide with our marketing 
concepts. 


Space Travellers can offer you all of the products and promotional items you need, so 
that your presentation to the public is professional and exciting. We are space experts 
and we put our knowledge to work for you. We've done all of the research for you. In 
addition, we can handle all of your publicity for you: press releases professionally 
composed with your audience in mind, articles suitable for magazines and 
newspapers, and testimonials from our satisfied customer who have experienced 
space travel, flight experiences, and who have gained first-hand knowledge of 
astronomical sciences. 





We will work with you step-by-step to ensure your success and customer satisfaction. Give us the opportunity to 
become your partner in space travel. 


Those who came before us made certain that this country rode the first waves of the industrial revolution, the first 
waves of modern invention and the first wave of nuclear power. And this generation does not intend to founder in 
the backwash of the coming age of space. We mean to be part of it - we mean to lead it. - John F. Kennedy 


A Space Travellers oferece uma variada gama de actividades relacionadas com a aventura espacial desde programas orbitais 
e suborbitais, voos em caças a jacto, programas de voo de gravidade zero, treino de cosmonauta, e vários programas de 
visitas a centros espaciais. 


Para mais informações visite 


http://www.space-travellers.com/ 


Space Travellers & is the 
European liaison of the 





PACE 


FRONTIER 
FOUNDATION 





Advancing 
NewSpace 
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Ignição! 


O satélite meteorológico chmmês FY-2E Feng Yun-2E iniciou a sua fase 
operacional no dia 19 de Maio, segundo informou a Secretaria Nacional de 
Ciência, Tecnologia e Industria para a Defesa Nacional da China. 


Na cerimônia de transferência do satélite para a Administração Meteorológica da 
China, Sun Laiyan, Vice-director da Secretaria Nacional de Ciência, Tecnologia 
e Industria para a Defesa Nacional da China, referiu que o satélite passou todos 
os testes e demonstrou uma performance estável desde o seu lançamento no dia 
23 de Dezembro de 2008. 


O satélite irá garantir o fornecimento continuo de dados dos satélites 
meteorológicos em órbita geossincrona. Presentemente, três satélites da série 
FY-2 Feng Yun-2 estão operacionais em órbita. 


A China anunciou o projecto de desenvolvimento dos satélites FY-2 no ano 
2001. Este projecto incluiu o lançamento de três satélites geossincronos, 
nomeadamente o FY-2C Feng Yun-2C, FY-2D Feng Yun-2D e FY-2E Feng 
Yun-2E. 


O Feng Yun-2E irá obter dados meteorológicos e dados sobre as condições 
atmosféricas a nível marítimo. Tem uma massa de 1390 kg e tem uma vida útil 
de 3 anos. 


Cada 25 minutos o satélite obtém uma imagem em infravermelhos das nuvens e 
uma imagem da distribuição da água e do vapor de água. As imagens podem 
cobrir um terço da superficie terrestre. 


Com a série de satélites FY-2 e FY-3, a Chima é um dos três países que possui 
satélite meteorológicos em órbitas polares e geossincronas. 


O satélite GOCE (Gravity field and steady-state Ocean Circulation Explorer) da 
ESA atingiu um marco histórico na tecnologia espacial. O seu sofisticado 
sistema de propulsão eléctrica mostrou que é capaz de manter o satélite 
completamente livre do atrito à medida que viaja pelos restos da atmosfera 
terrestre, abrindo assim caminho para a obtenção dos melhores dados sobre a 
gravidade algum vez adquiridos. 


Lançada a 17 de Março de 2009 (ver Em Órbita n.º 87) e actualmente na fase de 
comissionamento, a GOCE deverá medir o campo gravítico terrestre com um 
detalhe sem precedentes. Porém, para fazer isto o satélite tem de orbitar a Terra 
numa órbita tão baixa quanto possível onde o sinal gravitacional é mais forte 
mas também onde ammda permanece alguns restos da atmosfera terrestre. 


Em Órbita 


A Agência Espacial Brasileira 
(AEB) levou a cabo o lançamento 
no dia 29 de Maio de um 
foguetão-sonda para testar a 
operacionalidade do Centro de 
Lançamentos de Alcântara. 


O lançamento foi aclamado como 
um sucesso absoluto pela AEB. 


A missão, com o nome código 
Maracati-1, foi levada a cabo em 
cooperação com a Alemanha. 
Este foi o primeiro lançamento a 
partir de Alcântara desde 2007. 


O foguetão-sonda, denominado 
Orion-1, foi desenvolvido pela 
Alemanha. Estava equipado com 
dispositivos de detecção e atingiu 
uma altitude de 93 km antes de 
iniciar O regresso à Terra caindo a 
cerca de 80 km da costa 
brasileira. 


O Centro de Lançamentos de 
Alcântara, construído em 1983 no 
estado do Maranhão, é a base de 
lançamentos mais próxima do 
equador terrestre, permitindo 
assim uma vantagem significativa 
para o lançamento de satélites 
geossincronos. 


Em 2003 uma explosão durante a 
preparação de um foguetão VLS- 
Il matou 21 pessoas e destruiu a 
plataforma de lançamento. 


A próxima missão da AEB 


deverá ser lançada em 2010. 


O governo da Coreia do Sul anunciou a aprovação dos planos para o lançamento do primeiro seu primeiro foguetão em 
finais de Julho. 


O Comité Nacional para o Espaço deu a luz verde para o lançamento que está previsto para ter lugar a 30 de Julho a 
partir do Centro Espacial de Naro, localizado em Goheung, cerca de 475 km a Sul de Seul. A construção do lançador está 
completa e serão iniciados os trabalhos para ligar o motor principal do primeiro estágio ao segundo estágio. O motor foi 
desenvolvido na Rússia que também auxiliou no desenho e construção da plataforma de lançamento. Os engenheiros sul 
coreanos construíram o segundo estágio e o satélite que será colocado em órbita. 


O foguetão KSLV-1 tem uma massa de 140000 kg, um comprimento de 33 metros e um diâmetro de 3 metros. 


O lançamento do KSLV-1 já foi adiado por duas vezes. O primeiro adiamento ocorreu em finais de 2008 após o 
terramoto registado na China que causou problemas em partes chave do sistema. Um segundo adiamento foi necessário 
para a realização de mais testes no veículo. 
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Memórias dos anos 50 (IV) 


Quem não se lembra na infância de se maravilhar com as imagens dos primeiros viajantes espaciais e com os futuristas lançamentos 
de foguetões? Um dos principais meios de divulgação das conquistas espaciais nos anos 50 eram as velhinhas colecções de cromos 
que muitas vezes acompanhavam as pastilhas elásticas ou então que se compravam em pequenas carteirinhas. 


Essas colecções transportavam o nosso imaginário para mundos fantásticos, para viagens espaciais e para histórias que embelezavam 
o futuro da Humidade numa conquista que jamais teria fim. 


Com a devida permissão do autor do blogue http://chuckmancollection.blogspot.com/, John Chukman, o Boletim Em Orbita 
reproduz nas suas páginas uma fantástica colecção de cromos que retratavam as ideias que vigavam nos anos 50 sobre o futuro da 
exploração espacial. 


Apesar de não haver nenhuma referência ao ano de edição dos cromos, o facto da colecção somente mostrar os satélites soviéticos 
Sputnik-1 e Sputnik-2 e os preparativos para o lançamento de um pequeno satélite norte-americano (muito semelhante ao Vanguard- 
1) leva-nos a crer que a colecção terá sido editada em finais de 1957 ou princípios de 1958. 


A colecção apresenta a visão do futuro tal como este era visto em finais da década de 50 do Século XX com os grandes projectos de 
exploração espacial: a construção de estações espaciais e a exploração da Lua e dos planetas. 
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Voo espacial tripulado 


A missão Soyuz TMA-14 


Nascida de um acordo entre as duas super potências espaciais e fundindo dois projectos que muito provavelmente nunca chegariam à 
órbita terrestre se não fosse adoptada esta solução, a ISS (International Space Station) surge como um projecto internacional único 
na História espacial. 


A missão da Soyuz TMA-14 surge como mais um voo no 
calendário de ocupação permanente da ISS e a Rússia 
aproveita mais uma vez para encaixar fundos para o seu 
programa espacial ao vender o terceiro lugar a bordo da 
cápsula tripulada ao milionário americano Charles Simony, 
que realizou assim a sua segunda visita ao posto espacial. 


Os principais objectivos a levar a cabo durante a 
missão da Soyuz TMA-l14 são os seguintes: 


Durante a fase de ocupação da Expedição 19 


e Lançamento da tripulação da Expedição ISS-19/20 e 
do participante no voo espacial Charles Simonyi que 
opera de acordo com um programa da tripulação 
visitante n.º 16 transportada pelo veículo Soyuz 
TMA-14 no voo 185; 


e  Acoplagem do veículo Soyuz TMA-lI4 com o 
módulo de serviço Zvezda; 


e Suporte operacional para carga e separação do “nr Free | 
veículo tripulado Soyuz TMA-13 do módulo Zarvya; A A E AÍ (a 


ficar E 
ai 
mes => mil 


e Suporte operacional para a descarga e separação do 
veículo Progress M-66; 





e Suporte operacional para a acoplagem e descarga do veículo Progress M-02M; 

e Suporte da funcionalidade da ISS; 

e Realização do programa científico e experimental da missão; 

e Implementação do programa experimental no âmbito do projecto da tripulação visitante n.º 16; 


e Transferência da ISS para a Expedição 19 e regresso à Terra dos dois elementos da Expedição 18 a bordo do veículo Soyuz 
TMA-l3. 


Durante a fase de ocupação da Expedição 20 
e Lançamento da tripulação da Expedição ISS-20/21 no veículo Soyuz TMA-15 no voo 1958; 
e Acoplagem do veículo Soyuz TMA-15 com o módulo de serviço Zarya; 
e Suporte operacional para a descarga e separação do veículo Progress M-02M do módulo Prrs; 
e  Deslocação do veículo Soyuz TMA-14 entre portos de acoplagem no módulo Zvezda; 


e Suporte operacional para a acoplagem do vaivém espacial OV-105 Endeavour na missão ISS-2J/A. Rotação de um dos 
membros da tripulação permanente; 


e Suporte operacional para a acoplagem e descarga do veículo Progress M-67; 

e Rotação de um dos membros da tripulação permanente no decorrer da missão ISS-17A; 

e Suporte nas operações de acoplagem do veículo de carga japonês HT'V com o segmento americano; 
e Realização de duas actividades extraveículares a partir do segmento russo da ISS; 

e Suporte da funcionalidade da ISS; 


e Implementação do programa experimental e científico. 
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A tripulação da Soyuz TMA-14 


A tripulação principal da Soyuz TMA-14 foi composta pelo cosmonauta russo Gennady Ivanovich Padalka (Comandante da Soyuz 
TMA-14 e Comandante da Expedição 19), Michael Reed Barratt (Engenheiro de Voo n.º 1 da Soyuz TMA-14 e Engenheiro de Voo 
da Expedição 19), e pelo participante no voo espacial Charles Simony1. Por seu lado, a tripulação suplente era composta pelo 
cosmonauta Maksim Viktorovitch Surayev, pelo astronauta Jeffrey Nels Williams e pela participante no voo espacial Esther Dyson. 


A tripulação principal da Soyuz TMA-14. Da esquerda para a direita: Charles Simonyi, Gennady Ivanovich Padalka e Michael 


Reed Barratt. Imagem: RKK Energiya. 


A tripulação suplente da Soyuz TMA-14. Da esquerda para a direita: Esther Dyson, Maksim Viktorovitch Surayev e Jeffrey 
Nels Williams. Imagem: RKK Energiya. 
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Gennady Ivanovich Padalka - Coronel da Força 
Aérea Russa, Gennady Padalka foi o Comandante da missão 
espacial Soyuz TMA-14. 


Nascido a 21 de Junho de 1958 em Krasnodar, Padalka 
graduou-se em 1979 na Escola Superior Militar de Pilotos V. 
M. Komarov. Em 1994 após ter levado a cabo o treino no 
Centro Internacional de Sistemas de Treino, obteve uma 
classificação de engenheiro-ecologista e o grau de mestre em 
monitorização ecológica. 


Entre 1979 e 1984 serviu como piloto nos regimentos de 
caças-bombardeiros das unidades soviéticas na Alemanha 
Democrática e entre 1984 e 1989 serviu nas unidades da 
Força Aérea Soviética na região militar do Extremo Oriente. 
Por altura da sua entrada no corpo de cosmonautas havia já 
pilotado os aviões L-29, MigG-15SUTI, Mi1G-17, Su-7B, Su- 
71BM e Su-24, tendo mais de 1200 horas de voo e levado a 
cabo mais de 300 saltos de pára-quedas. 


Gennady Padalka ingressou no corpo de cosmonautas em 
1989. Entre Junho de 1989 e Janeiro de 1991 realizou o 
tremo geral do cosmonauta no Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri Gagarin e a 1 de Fevereiro de 1991 foi- 
lhe dada a qualificação de cosmonauta pelo Comité de 
Qualificação Interdepartamental. Entre 1991 e 1996 levou a 
cabo sessões de treino para uma missão à estação espacial 
Mir. 


Entre Setembro de 1996 e Julho de 1997 levou a cabo 
sessões de tremo como Comandante suplente da expedição 
EO-24 para a estação espacial Mir juntamente com os 
cosmonautas Sergei Vasilyevich Avdeyev e Jean-Pierre 
Haigneré (França). Em 1997 foi suplente de Anatoh 
Yakovlevich Solovyov. Entre Outubro de 1997 e Julho de 
1998 levou a cabo sessões de tremmo como membro principal 
da tripulação da Soyuz TM-28 da expedição de longa 
duração EO-26 à estação espacial Mir juntamente com os cosmonautas Sergei Vasilyevich Avdeyev e Yuri Mikhailovich Baturin. O 
primeiro voo espacial de Gennady Padalka iniciou-se a 13 de Agosto de 1998 como Comandante da Soyuz TM-28, tendo terminado 
a 28 de Fevereiro de 1999 (a aterragem foi feita juntamente com o cosmonauta Ivan Bella, Eslováquia). Durante a permanência na 
estação espacial Mir, Padalka levou a cabo uma actividade 
extraveícular e uma incursão no módulo Spektr que se encontrava 
despressurizado. O tempo total envolvido nestas operações foi de 6 
horas 26 minutos. Gennady Padalka foi o 89º cosmonauta russo e o 
381º ser humano a levar a cabo uma missão orbital (juntamente com 
o cosmonauta Yuri Mikhailovich Baturn). O primeiro voo de 
Gennady Padalka teve uma duração de 198 dias 16 horas 31 minutos 
e 10 segundos. 





A 3 de Fevereiro de 1999 foi nomeado Comandante da tripulação 
suplente da expedição EO-39 à estação espacial Mir juntamente com 
o cosmonauta Sergey Yevgenyevich Treshchev. Porém, a 1 de Junho 
de 1999 foi tomada a decisão de transferir a operação da estação 
espacial Mir para o modo não tripulado desde Agosto de 1999 e a 
tripulação constituída por Gennady Padalka e Sergey Treshchev foi 
suspensa. 





Entre 15 de Junho de 1999 e 6 de Julho de 2000, levou a cabo as sessões de tremo como primeiro Comandante do Programa ISS-1R 
para uma missão ao módulo de serviço Zvezda em caso da ocorrência de alguma falha durante a acoplagem automática com a ISS. 
Desta tripulação também fazia parte o cosmonauta Nikolai Mikhailovich Budarm. A partir de Novembro de 2000 levou a cabo 
sessões de treino como membro da Expedição 4 para a estação espacial internacional. 
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A segunda missão espacial de Gennady Padalka inicia-se a 19 de Abril de 2004 e decorre até 24 de Outubro de 2004, sendo lançado 
a bordo da Soyuz TMA-4 juntamente com André Kuipers (Holanda) e Edward Michael Fincke (Estados Unidos). Padalka tornou-se 
no 60º cosmonauta russo e no 254º ser humano a levar a cabo duas 
missões orbitais. A tripulação da Expedição 9 recebeu os veículos de 
carga Progress M-49 e Progress M-50, levou a cabo quatro manobras 
de elevação da órbita da ISS, procedeu à reparação do sistema CMG- 
2, reparou os sistemas de fornecimento de oxigênio MEU e Elektron- 
VM, e levou a cabo experiências científicas ao abrigo dos programas 
experimentais da Rússia, dos Estados Unidos e da Agência Espacial 
Europeia. Durante esta missão Padalka levou a cabo quatro 
actividades extraveículares com uma duração total de 15 horas 44 
minutos. O segundo voo de Padalka teve uma duração de 187 dias 21 
horas 16 minutos e 9 segundos. 


Em Maio de 2008 e juntamente com o astronauta norte-americano 
Michael Reed Barratt, Padalka iniciou as sessões de tremno como 
membro da tripulação suplente da Expedição 18. Em 18 e 19 de 
Setembro de 2008 foi aprovado nos testes de pré-voo com um resultado de excelente com o astronauta Michael Barratt. 





Padalka serviu como Comandante suplente para o lançamento da Soyuz TMA-13 a 12 de Outubro de 2008. 


Gennady Padalka gosta de teatro, atletismo, natação, esqui, ténis de mesa e salto de pára-quedas. Em Abril de 2005 tripulou o balão 
Santa Rússia sobre o Pólo Norte. 


Michael Reed Barratt — O astronauta Michael Reed 
Barratt foi um dos astronautas seleccionados pela NASA a 
26 de Julho de 2000 (Grupo 18), tendo de seguida 
apresentando-se no Centro Espacial Johnson para dar 
início a um treino e a um curso de avaliação que o 
qualificou como Especialista de Missão do vaivém 
espacial e como possível tripulante da estação espacial 
internacional. 


Nascido a 16 de Abril de 1959 em Vancouver, 
Washington, Barratt considera Camas, Washington, como 
a sua terra natal. Frequentou a Escola Secundária de 
Camas, tendo-se formado em 1977. Em 1981 terminou o 
bacharelato em Zoologia pela Universidade de 
Washington e em 1985 recebeu o mestrado pela 
Universidade Northwestern onde realizou um curso 
especial em Medicina Interna entre 1985 e 1988. Em 1988 
e 1989 foi Chefe Especialista no Hospital Veterinário de 
Chicago e entre 1989 e 1991 frequentou um curso especial 
e obteve um certificado em Medicina Aeroespacial pela 
Universidade Estatal de Wright. 


Entre Maio de 1991 e Julho de 1992 trabalhou no Centro 
Espacial Johnson no Life Sciences Office e serviu no 
Projecto de Manutenção de Saúde relacionado com os 
subsistemas hiperbárico e respiratórios para a estação 
espacial Freedom. Entre Julho de 1992 e Janeiro de 1994 
trabalhou como cirurgião no Space Shuttle Medical 
Operations Office. Desde Janeiro de 1994 trabalhou ao 
abrigo do programe de cooperação espacial entre a Rússia 
e os Estados Unidos. Durante doze meses esteve no 
Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarm em apoio 
da missão Mir-18/STS-71. 


Entre Julho de 1995 e Julho de 1998 serviu como Medical 
Operations Lead para a estação espacial internacional, 
sendo responsável pelos requerimentos médicos 
necessários para todos os membros do programa da ISS, 
desenvolvendo também os requerimentos dos equipamentos médicos para a ISS. Sendo um viajante frequente para a Rússia, 
trabalhou em conjunto com os seus colegas no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarm e no Instituto de Problemas Médicos 
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e Biológicos. Entre Julho de 1998 até à sua selecção como astronauta, Barratt serviu como cirurgião chefe para a primeira tripulação 
da ISS. 


A 26 de Julho de 2000 é seleccionado como astronauta e após frequentar o curso geral de treino espacial, obtém a qualificação de 
Especialista de Missão e fo1 designado para o Astronaut Office Station Operations Branch. 


Entre 29 e 31 de Janeiro de 2006 formou uma tripulação preliminar com Aleg Artemiev e Sandra Hall Magnus, tomando parte num 
teste de sobrevivência de dois dias numa área desértica em casa de um regresso de emergência. O teste foi levado a cabo numa área 
florestal perto de Moscovo. 


A 13 de Fevereiro de 2007, e por decisão da NASA, foi aprovado como Engenheiro de Voo suplente para a Expedição 18 e da 
missão Soyuz TMA-13. 


Nos dias 18 e 19 de Setembro de 2008 Michael Barratt juntamente com o cosmonauta Gennady Ivanovich Padalka foram aprovados 
nos exames com resultados excelentes. 


Barratt serviu como Engenheiro de Voo n.º 1 suplente para o lançamento da Soyuz TMA-13 a 12 de Outubro de 2008. 


Charles Simonyi — Nascido a 10 de Setembro de 1948 em 
Budapeste, Hungria, Charles Simony1 muda-se em 1966 para 
Copenhaga, Dinamarca, e posteriormente no mesmo ano para 
os Estados Unidos, adquirindo a nacionalidade norte- 
americana em 1982. 


Em 1972 forma-se na Universidade da Califórnia em Berkeley 
com um bacharelato em Engenharia e Matemática. Em 1976 
obtém o doutoramento em Ciências de Computadores pela 
Universidade de Stanford. 


O interesse pelo voo espacial surge aos 13 anos quando obtém 
o prémio de Cosmonauta Júnior na Hungria, ganhando uma 
viagem à União Soviética na qual conhece um dos primeiros 
cosmonautas, Pavel Popovich. Quando ingressou no ensino 
secundário Simonyi ganhava dinheiro extra como guarda- 
nocturno da sala dos computadores. Já nessa altura 
demonstrava um grande interesse por computadores e 
programação. Quando finalizou o ensimo secundário Já 
desenvolvia de forma independentes programas de 
compilação. Entre 1966 e 1968 trabalhou como programador 
na empresa A/A Regnecentralen, Copenhaga. 


Entre 1972 e 1980 trabalha no Xerox Palo Alto Research 
Center (PARC) onde cria o primeiro editor de texto 
WYSIWYG (what-you-see-is-what-you-get), denominado 
Bravo. Desde 1981 trabalho na Corporação Microsoft onde 
toma parte no desenvolvimento da Microsoft Excel, 
Multiplan, Word e outras aplicações informáticas. 


Desde 1991 trabalha como Especialista Sénior no 
desenvolvimento do departamento Advanced Technology da 
Pesquisa Microsoft, Redmond — Washington, onde se dedica 
ao desenvolvimento do Intentional Programming. Em Agosto 
de 2002 abandona a Microsoft e junto com o Professor Gregor 
Kiczales forma a International Software Corporation. 





No Verão de 2006 é aprovado nos exames médicos levados a cabo no Instituto de Problemas Médicos e Biológicos e a 8 de Agosto 
tem a autorização para inicial o treino de cosmonauta. Desde 5 de Setembro de 2006 leva a cabo sessões de tremo no Centro de 
Treino de Cosmonautas Yuri Gagarm como participante no voo espacial para a 12º tripulação de visita à estação espacial 
internacional. 


A primeira missão espacial de Simony1 decorre entre 7 e 21 de Abril de 2007 sendo lançado na Soyuz TMA-1O juntamente com os 
cosmonautas Fyodor Nikolayevich Yurchinkhim e Oleg Valeriyevich Kotov. Regressa à Terra a bordo da Soyuz TMA-9 juntamente 
com Mikhail Vladislavovich Tyurm e com Michael Eladio Lopez-Alegria após um voo que teve uma duração de 13 dias 18 horas 29 
minutos e 50 segundos. 
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O voo da Soyuz TMA-I14 


Quando um astronauta é nomeado para um determinado voo espacial, é criada uma matriz de tremo denominada CORM (Crew 
Qualifications and Responsability Matrix). No fundo, este documento contém a informação acerca de qual membro da tripulação irá 
levar a cabo uma determinada tarefa na missão, isto é qual é o seu objectivo no voo que irá levar a cabo. As equipas de treino na 
Rússia e nos Estados Unidos utilizam este documento para determinar se um membro da tripulação será operador ou se será 
especialista para um determinado sistema da estação orbital. Um operador somente necessita saber como operar um determinado 
equipamento, tal como o computador da estação, ou saber como enviar um comando para um determinado sistema da estação: por 
exemplo, como elevar a temperatura num determinado módulo. Um especialista necessita de saber como reparar um determinado 
problema com o computador ou reparar o sistema de controla a temperatura da estação. 


Geralmente o treino para uma missão a bordo da ISS tem uma duração de 18 meses durante os quais os astronautas e cosmonautas 
aprendem a trabalhar com os sistemas da estação. 


Cada sistema na estação (eléctrico, aquecimento e arrefecimento, comunicações, etc.) possui um plano de tremmo separado para os 
operadores e para os especialistas. Todos os membros da tripulação devem saber o suficiente acerca de cada sistema da estação para 
serem pelo menos operadores. O treino de um especialista é mais demorado, logo um astronauta ou cosmonauta só será especialista 
em alguns sistemas, enquanto os restantes membros da tripulação serão especialistas em outros sistemas. 


A toda a tripulação é designada uma equipa de treinadores. Estes treinadores são especialistas que ensinam a tripulação tudo o que é 
necessário para que a missão seja levada a cabo com sucesso. O denominado Station Training Lead (STL) está encarregue da equipa 
de tremmo. Esta pessoa é um instrutor com muitos anos de experiência no ensino dos astronautas e cosmonautas. A equipa possui um 
instrutor para cada um dos oito sistemas principais da estação espacial. A equipa também possui instrutores para as experiências 
científicas que são levadas a cabo a bordo da estação e outros instrutores que ensinam os membros da tripulação a levar a cabo 
saídas para o exterior em caso de necessidade. 


Os membros da tripulação também se deslocam ao Canadá para aprenderem a operar com o braço robot da ISS, o Canadarm2. Outra 
parte do tremmo dos membros da ISS consiste em saber como tratar um outro membro da tripulação caso este adoeça em órbita. 


Uma parte fundamental do tremo dos membros das futuras tripulações da ISS é a sua preparação para levar a cabo várias 
experiências científicas em órbita. A ISS é uma área excepcional para a realização de experiências que não podem ser levadas a cabo 
na Terra e como tal os astronautas e cosmonautas em órbita devem tirar partido de todo o tempo disponível. Equipas de cientistas e 
instrutores ocupam centenas de horas para garantir que cada membro da tripulação possui o conhecimento e a perícia necessária para 
levar a cabo as experiências para as quais foi designado, pois os investigadores na Terra dependem muito dessas experiências. 


Os membros da Expedição 19 receberam formação específica em variadas áreas tal como já o haviam recebido tripulações 
anteriores. Estas tripulações levaram a cabo experiências com o cultivo de células humanas para estudar a forma como o cancro se 
desenvolve, trabalhando também com antibióticos para encontrar uma forma de os produzir mais rapidamente na Terra. Essas 
tripulações procederam também ao crescimento de plantas para produzir sementeiras resistentes a várias pragas e cristais para 
melhorar a produção de gasolina. O corpo humano foi também estudado em microgravidade, reunindo-se informação relativamente 
a situações patológicas humanas como por exemplo a formação de pedras nos rins e a análise da performance das células do fígado. 
Outras experiências tiram partido da reduzida gravidade na ISS para estudar os processos físicos. Ao eliminar a gravidade, os 
pesquisadores podem compreender melhor algumas das pequenas forças que ocorrem em processos tais como na produção de 
semicondutores. 


Algumas das experiências levadas a cabo em órbita requerem que os membros das tripulações as activem e terminem (como o 
crescimento de cristais, por exemplo), enquanto que outras experiências requerem que os astronautas e cosmonautas sejam meros 
operadores. As experiências relacionadas com as Ciências da Vida são únicas pois os membros da tripulação servem muitas vezes 
como cobaias humanas e operadores ao mesmo tempo. Este tipo de experiências ajudam a melhor compreender a forma como o 
corpo humano se adapta a longos períodos em microgravidade, podendo também esta informação ajudar as pessoas na Terra. 


Tal como aconteceu com as anteriores tripulações, os instrutores tiveram de determinar a forma de como Lonchakov e Fincke seriam 
treinados para cada experiência e quantas horas de treino seriam necessárias, além de definir quem iria levar a cabo o treino, quais os 
procedimentos, software e equipamento seria necessário. Os planos de treino individual para cada experiência são combinados num 
único plano que inclui todas as experiências de uma disciplina científica. 


O Centro Espacial Marshall em Huntsville, Alabama, é responsável pela orientação do plano de treino de cada membro da tripulação 
para todas as experiências levadas a cabo nos módulos americanos. As áreas de pesquisa incluem as Ciências da Vida, Ciências 
Físicas, Biologia Espacial Fundamental, Desenvolvimento de Produtos Espaciais e Ciências da Terra / Voo Espacial. 


Como o tempo da tripulação, quer seja antes, durante ou depois do voo, é um bem muito precioso, cada detalhe de uma dada sessão 
de tremno para uma dada experiência deve ser planeado, praticado e coordenado com muita precisão. Frequentemente o cientista ou o 
investigador principal para uma determinada experiência, instrui os membros da tripulação na forma de como operar a sua 
experiência. As sessões auxiliadas por computador (CBT — Computer Based Training) são também desenvolvidas por especialistas 
para proporcionar sessões de tremo no solo e em órbita. Estas sessões podem ser utilizadas pela tripulação para tremno de 
proficiência, para manter as suas aptidões e conhecimentos sobre uma experiência específica ou para treino inicial. 
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Nos meses que antecederam o seu voo, os dois cosmonautas tornaram-se especialistas em cada experiência que realizam em órbita, 
prontos para proporcionar aos cientistas os dados que necessitam para melhorar a vida no nosso planeta. 


Um treino internacional 


O tremo dos membros da expedições permanentes na ISS decorre em várias partes do planeta, nomeadamente no Centro Espacial 
Johnson, Houston — Texas, no Centro Espacial Kennedy, Florida, na Sede da Agência Espacial do Canadá, Saimt-Hubert — Quebec, 
no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri A. Gagarm, Cidade das Estrelas — Moscovo, e no Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Tyura 
Tan — Cazaquistão. 


O Centro Espacial Johnson é a base dos astronautas da 
NASA e uma casa longe de casa para os astronautas e 
cosmonautas visitantes, e membros das expedições 
permanentes de outros países. Sendo o principal local de 
tremmo para as tripulações, o centro espacial possui equipas 
de instrutores profissionais, instalações de treino, salas com 
ambientes de simulação integrada e laboratórios para 
auxiliar os astronautas e cosmonautas a se prepararem para 
a sua missão. 


O Centro Espacial Kennedy, junto à costa atlântica, é o 
local de lançamento dos vaivéns espaciais. Os astronautas 
obtêm a prática fundamental nas instalações de 
processamento da estação espacial com os elementos com 
os quais irão lidar durante a sua missão antes de serem 
lançados para o espaço. 





Sendo um participante essencial no projecto da ISS ao 
fornecer o Canadarm2, o Canadá treina os astronautas nas 
suas instalações que possuem simuladores do denominado MSS (Mobile Servicing System) que inclui o Canadarm2 e o MBS 
(Mobile Base System). Os membros das diversas tripulações recebem formação em robótica para os preparar para as complexas 
operações com o braço-robot da ISS. Os astronautas tremam no VOTE (Virtual Operations Training Environment) que proporciona 
um ambiente tridimensional de realidade virtual no qual os astronautas praticam a manipulação do MSS compreendendo assim os 
seus movimentos em relação às estruturas externas da estação. 


O Centro de Tremmo de Cosmonautas Yuri A. Gagarin (imagem ao lado), está situado nos arredores de Moscovo na chamada Cidade 

das Estrelas (3Be3aHbIÁ) — Zvyozdny Gorodok. Este é o principal local de tremo para os cosmonautas russos contendo instrutores 

profissionais, salas de aula, simuladores e modelo em escala real dos elementos tripulados em órbita. Os cosmonautas recebem todo 

o ensinamento necessário para conhecerem a fundo os módulos Zvezda e Zarya. O centro de tremo contém também o denominado 

Hydrolab que oferece um ambiente realista para o treino das actividades extraveiculares levadas a cabo a partir do módulo Pirs e 
utilizando fatos extraveiculares Orlan-DM. 


O Cosmódromo GIK-S Baikonur é utilizado para 
lançamentos orbitais desde o alvorecer da Era Espacial. O 
complexo é composto por dezenas de plataformas, rampas e 
silos subterrâneos de lançamento, contendo também estações 
de rastreio e controlo. Os membros das expedições 
permanentes e das tripulações táxi realizam simulações a 
bordo de modelos 7K-STMA. 


Treino específico para as actividades extraveículares 


Uma parte muito especial do tremo das tripulações da ISS, é 
o tremo para as actividades extraveiculares. A primeira fase 
deste treino passa por ensinar aos astronautas e cosmonautas 
como envergar os diferentes tipos de fatos espaciais 
extraveículares. Estes fatos proporcionam o ar que o 
astronauta necessita enquanto realiza os seus trabalhos no 
exterior da estação, mantendo também o corpo do astronauta 
numa temperatura confortável apesar de estarem 
temperaturas extremamente quentes ou extremamente frias 
no exterior. 





Como o fato espacial é muito grande, os membros da tripulação tiveram de praticar como movimentar-se enquanto o envergam e 
aprenderam como utilizar as diversas ferramentas com as volumosas luvas nas mãos. Tanto os astronautas como os cosmonautas 
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praticam as saídas para o espaço no interior de grandes piscinas, treinando sete horas debaixo de água por cada hora que passam no 
espaço exterior. 


Os cosmonautas russos possuem uma piscina no Centro de Tremo de Cosmonautas Yuri A. Gagarm, Cidade das Estrelas. Aqui, 
tanto astronautas como cosmonautas aprendem a utilizar os fatos extraveículares russos Orlan-DM. Por outro lado, também levam a 
cabo sessões de tremmo no NBL (Neutral Buoyancy Laboratory), situado no Centro Espacial Johnson em Houston, Texas. O NBL 
possui um comprimento de 62 metros, uma largura de 31 metros e uma profundidade de 12 metros, contendo 22,7 milhões de litros 
de água. No fundo desta enorme piscina, de facto a maior piscina interior do mundo, encontra-se um modelo da ISS, que tem o 
mesmo tamanho da estação que se encontra em órbita. Na piscina existem também um modelo do porão de carga do vaivém 
espacial. 


Um astronauta que se encontra submerso no NBL, encontra muitas semelhanças ao estado de imponderabilidade no exterior de um 
veículo em órbita, porém não é o mesmo que se encontrar a flutuar no espaço. Um astronauta não se encontra em imponderabilidade, 
encontrando-se num estado de flutuação neutral". No NBL são colocados pesos ou flutuadores junto do fato espacial de forma a 
fazer do astronauta um flutuador neutral, o que o faz sentir como se estivesse no espaço flutuando sem gravidade. 


Após saber se movimentar com o fato espacial, o astronauta aprende a executar as suas tarefas na sua actividade extraveicular 
envergando um usual fato de mergulho. Após passar esta fase inicial, o astronauta começa a praticar os mesmos procedimentos mas 
desta vez envergando o seu fato espacial extraveicular. Na piscina outros mergulhadores auxiliam o astronauta a movimentar-se até 
que este se habitue a mover-se com o fato extraveícular. O astronauta aprende também a manter-se imóvel numa determinada 
posição, pois um movimento mais forte no espaço e fará com que este flutue para longe da estação. 


A fase seguinte verá o astronauta a aprender a utilizar as ferramentas que serão necessárias durante a saída para o espaço. O 
astronauta pratica todos os movimentos dezenas de vezes até que os execute correctamente. Ao contrário dos astronautas que 
auxiliam na montagem da ISS ou que tiveram de reparar o telescópio espacial Hubble, os membros das tripulações permanentes da 
ISS aprendem a levar a cabo muitas tarefas no exterior da estação para estejam preparados a reparar qualquer falha que possa surgir 
durante a permanência em órbita. 


Padalka e Barratt seguiram o regime normal de treinos e de preparação para a sua permanência a bordo da estação espacial 
internacional com visitas frequentes ao Centro Espacial Johnson (Houston — Texas) e ao Centro de Treino de Cosmonautas Yuri 
Gagarin (Moscovo). 


A 30 de Março de 2008 a empresa de turismo espacial Space Adventures anunciava que Charles Simonyi iria levar a cabo a sua 
segunda missão espacial iniciando as suas sessões de treno com a tripulação da missão Soyuz TMA-14 a 12 de4 Janeiro de 2009. A 
10 de Julho a mesma empresa anunciava que Esther Dyson, uma investidora da Space Adventures, seria a suplente de Charles 
Simony. 


A tripulação suplente levava a cabo uma sessão de tremmo a 11 de Setembro com os especialistas da Corporação Energiya a 
familiarizarem o cosmonauta Maxim Surayev com os procedimentos de substituição do software do sistema informático do 
segmento russo da ISS, para além de familiarizarem o cosmonauta com o equipamento da experiência Zveno-B, com o 
manuseamento do sistema de controlo e de informação de bordo e com métodos de troca de informação entre computadores. 


O foguetão 114511U-FG Soyuz-FG que seria utilizado para lançar a Soyuz TMA-14 chegava à estação de caminhos-de-ferro de 
Tyura Tam na noite do dia 16 de Dezembro juntamente com o veículo de carga 11F615AS5S5 n.º 366 (Progress M-66). Após passar 
pelos normais procedimentos alfandegários, os diversos componentes do lançador foram transferidos para a rede de camimhos-de- 
ferro do Cosmódromo GIK-5 Baikonur e transportados para o edifício de integração e montagem MIK da Área 112. No dia 28 de 
Julho imiciavam-se os trabalhos de transferência dos diferentes componentes do lançador para as instalações de integração e 
montagem. 


Nos dias 17 e 18 de Dezembro era levada a cabo mais uma sessão de treino envolvendo os especialistas da Corporação Energiya e os 
cosmonautas das Expedições 19 e 20. Os cosmonautas Gennady Padalka e o seu suplente Maxim Surayev (Expedição 19) bem como 
os cosmonautas Roman Romanenko e o seu suplente Dmitry Kondratyev (Expedição 20) foram instruídos acerca dos procedimentos 
para a substituição das unidades de purificação de ar do módulo Zvezda, além de terem formação relacionada com o equipamento 
fotográfico e de vídeo que irão operar no segmento russo da estação espacial. Outra formação envolveu a operação de sistemas de 
rádio amador, simuladores de bordo, analisadores espectrais e outros aparelhos. 


A 24 de Dezembro o veículo Soyuz 7K-TMA n.º 224 chegava ao cosmódromo de Baikonur a partir de Korolev. A 29 de Dezembro 
era anunciado pela agência espacial russa a vencedora de um concurso levado a cabo a nível mundial para seleccionar o emblema da 
missão Soyuz TMA-14. A jovem Anna Chibiskova de doze anos e residente em Moscovo, desenhou o emblema que seria escolhido 
pelo Comandante Gennady Padalka como emblema para a missão. O segundo lugar foi atribuido a Keitlin Riley dos Estados Unidos 
(12) e Pyatkim Stanislav (11) de Uglegorsk, região de Amur, Rússia. 


Uma repetição da sessão de tremmo que havia sido realizada a 11 de Setembro teve lugar a 28 de Janeiro de 2009, mas desta vez com 
a presença de Gennady Padalka e de Maxim Surayev. 


' Este termo, “flutuador neutral”, significa que um objecto não flutua para a superfície ou se afunda para o fundo da piscina. 
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Charles Simony1 e Esther Dyson tiveram uma sessão de formação relacionada com a operação e manuseamento de equipamento 
fotográfico e de vídeo a 11 de Fevereiro. Os dois voltaram às instalações da Corporação Energiya para, no dia 26 de Fevereiro, 
levarem a cabo uma formação relacionada com o programa “Sigma” destinado ao processamento de trajectórias e navegação, bem 
como a operação de computadores portáteis e de equipamento de rádio amador. 


Após a realização dos testes pneumáticos na câmara de vácuo, os especialistas da Corporação Energiya iniciaram na manhã do dia 3 
de Março os preparativos para o abastecimento do sistema de propulsão da Soyuz TMA-14 com os propolentes e gases de 





















A Expedição 19 marca o período final de ocupação por uma 
tripulação de três elementos a bordo da ISS e ocorre na fase final 
da construção do posto espacial. O emblema dá uma especial 
ênfase à Terra, um dos principais focos de atenção e de estudo a 
partir da ISS. O desenho é estilizado para realçar a beleza do nosso 
planeta e da estação espacial na sua órbita 
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pressurização necessários para as suas manobras orbitais. 
Neste mesmo dia as duas tripulações da Soyuz TMA-14 
levavam a cabo os exames finais no Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri Gagarin sendo aprovadas para a 
missão. Após a aprovação das tripulações, celebrou-se a 
tradicional Festa do Chá para a administração da 
Roskosmos e para as tripulações envolvidas na missão. A 
cerimónia foi aberta por Vitaly Davyidov, Secretário e 
Executivo da Roskosmos, referindo que a tripulação teria 
muito trabalho em órbita ao preparar a estação para a 
transição para uma tripulação de seis elementos. No final 
da cerimónia os cosmonautas foram presenteados com 
relógios Fortis como é tradição. 


No dia 11 de Março as duas tripulações chegavam ao 
cosmódromo Baikonur para iniciar a fase final do seu 
tremmo para a missão. As tripulações viajaram separadas 
em aviões Tupolev Tu-154 e Tupolev Tu-134. 
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No dia 11 de Março procedia-se à colagem da insígnia da empresa Space Adventures na ogiva de protecção da carga do foguetão 
lançador 11A511U-FG Soyuz-FG no interior do edificio de processamento. No dia seguinte à chegada dos cosmonautas a Baikonur, 
estes procediam à inspecção da Soyuz TMA-14, experimentavam os fatos espaciais pressurizados Sokol-KV2 e os assentos 
individuais, além de verificarem a documentação que seria utilizada no lançamento e em órbita a bordo da Soyuz TMA-14. Os 
cosmonautas procederam também à verificação do equipamento de comunicação via rádio. 





O abastecimento da Soyuz TMA-14 foi levado a cabo a 14 de Março e no dia seguinte a cápsula era transportada de volta para as 
instalações de montagem e teste para serem realizadas as operações finais de processamento. A 16 de Março a cápsula era 
transportada de volta para o edificio de montagem e teste e no dia seguinte foi acoplada com o compartimento de transferência que 
faz a ligação física com o terceiro estágio do foguetão lançador 11A4511FG Soyuz-FG. Os desenhadores e engenheiros da 
Corporação S.P. Korolev RSC Energia procederam à inspecção do veículo no dia 18 de Março e de seguida foi autorizada a 
colocação da cápsula no interior da ogiva de protecção do foguetão lançador. 
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A Soyuz 7K-TMA n.º 224 na sua configuração de lançamento foi inspeccionada pela tripulação a 20 de Março no edifício MIK-254 
e no dia seguinte o módulo orbital (contendo a cápsula) foi transportada para o edifício de integração e montagem do lançador no 
qual foi integrado com o foguetão 11A511U-FG Soyuz-FG no dia 23. Neste dia foi levada a cabo uma reunião da Comissão 
Governamental e da Comissão Técnica que tomou a decisão de autorizar o transporte do foguetão 114511U-FG Soyuz-FG contendo 
a cápsula Soyuz 7K-TMA n.º 224 para a plataforma de lançamento. 
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A PAR Emo PA 
No dia 24 de Março o foguetão lançador 114511U-FG Soyuz-FG contendo a cápsula Soyuz 7K-TMA n.º 224 foi transportado para 
a Plataforma de Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1 (17P32-5), também designada “Gagarinskiy Start”. O 
transporte do lançador é levado a cabo na horizontal sobre um vagão de caminho de ferro especialmente equipado com um sistema 
pneumático que segura o foguetão e o coloca na posição vertical sobre o fosso das chamas na plataforma de lançamento. Após ser 
colocado na plataforma PU-S deu-se início ao primeiro dia de actividades de preparação para o lançamento. 


Neste dia é levada a cabo uma reunião da Comissão Governamental que aprova em defimtivo a constituição da tripulação principal 
da Soyuz TMA-14, tomando também a decisão de se prosseguir com os preparativos para o lançamento do foguetão 114511U-FG 
Soyuz-FG contendo a cápsula Soyuz 7K-TMA n.º 224, nomeadamente com o seu abastecimento. 
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Os preparativos para o lançamento por parte da tripulação passam também por tarefas mais mundanas e por actos oficiais 
proporcionando assim momentos de relaxação aos seus elementos. A 20 de Março a tripulação visitava o Museu Gagarin no 
Cosmódromo de Baikonur, enquanto que no dia seguinte encontrava-se com a imprensa presente para fazer a cobertura mediática do 
lançamento. Ainda neste dia os cosmonautas procediam à tradicional plantação das suas árvores que assinalam o seu primeiro voo 
espacial. 
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Após envergar os fatos pressurizados Sokol-KV2, a tripulação apresenta-se perante as delegações das diferentes agências espaciais e 
perante a Comissão Governamental, afirmando a sua prontidão para levar a cabo o programa de voo estipulado. O transporte da 
tripulação para a plataforma de lançamento ocorreu de seguida e 
minutos mais tarde tomava o elevador que lhe daria acesso ao seu 
veículo tripulado no topo do lançador. 


Os preparativos para o lançamento decorrem sem qualquer problemas 
sendo levado a cabo um teste nos mecanismos do módulo de regresso 
ao mesmo tempo que se inicia a ventilação dos fatos pressurizados 
dos três tripulantes. A unidade de monitorização do lançamento e de 
fornecimento de energia é preparada, e leva-se a cabo um teste de 
selagem da escotilha do módulo orbital da Soyuz TMA. A activação 
dos giroscópios tem lugar de seguida sendo também nesta altura 
preparado para o voo o sistema de controlo do lançador. 


As estruturas de serviços da Plataforma de Lançamento PU-5 são 
separadas e colocadas em posição de lançamento com o teste dos 
mecanismos do módulo de regresso a serem finalizados logo de 
seguida ao mesmo tempo que se testam os fatos pressurizados em 
busca de fugas. O sistema de emergência do lançador 11A4511U-FG 
Soyuz-FG é armado e a unidade de fornecimento de energia para o 
lançador é activada. 


Finalizados os testes de fugas aos fatos pressurizados dos três 
cosmonautas, a instrumentação individual de emergência da 
tripulação é colocada em modo automático. De seguida as 
plataformas giroscópicas são libertadas ao mesmo tempo que os 
gravadores da tripulação são activados. 














Com as operações de pré-lançamento completas segue-se o programa 
automático para as operações finais de lançamento. Os sistemas de 
bordo são transferidos para controlo interno enquanto que os sistemas 
de medição do solo são activados. Os sistemas de controlo do 
Comandante da Soyuz TMA-14 são também activados nesta fase. Por 
esta altura os três homens começam a consumir o ar proveniente dos 
fatos pressurizados ao encerrar as viseiras dos seus capacetes. A 
chave para o lançamento é inserida no bunker de controlo. 





dos motores do primeiro e do segundo estágio são purgadas 
com nitrogênio e pouco depois dá-se início à pressurização 
dos tanques de propolente do foguetão lançador. Nesta 
altura o sistema de medida de bordo é activado e é iniciada a 
pressurização de todos os tanques do lançador com 
nitrogênio. As válvulas de drenagem e de segurança dos 
tanques do lançador são encerradas ao mesmo tempo que se finaliza o abastecimento de oxigénio líquido e de nitrogénio. 
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O foguetão 114511U-FG Soyuz-FG ([U15000-027) começa a receber energia das suas próprias baterias às dois minutos antes do 
lançamento, dando-se início à sequência automática de lançamento. Nesta fase é separada a primeira torre umbilical do lançador. Às 
1248:33UTC é desligado o fornecimento de energia através do segundo braço umbilical e às 1248:16UTC é enviado o comando para 
o lançamento dando-se a ignição dos motores do lançador. O segundo braço umbilical separa-se do lançador de seguida. Com as 
turbo-bombas dos motores a funcionar à velocidade de voo, os motores do primeiro estágio a atingem a força máxima às 
1249:13UTC. A torre de abastecimento separa-se às 1249:18,120UTC e o lançador abandona a plataforma PU-S. 
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A separação do sistema de emergência da cápsula deu-se às 1251:15,32UTC seguindo-se a separação do primeiro estágio às 
1251:55,60UTC. O impacto no solo do sistema de emergência tiver lugar na Área n.º 16 localizada no Distrito de Karaganda, 
Cazaquistão. O sistema de emergência tem uma massa de 1935 kg. O impacto no solo terá ocorrido a 47º 18º N — 67º 14º E. O 
impacto no solo dos propulsores que constituíram o primeiro estágio tive lugar na Área n.º 49 localizada no Distrito de Karaganda, 
Cazaquistão. O impacto no solo terá ocorrido a 47º 22º N -— 67º 28" E. 





A separação da ogiva de protecção da Soyuz 7K-TMA n.º 224 
teve lugar às 1254:05,42UTC e acabou por cair na Área n.º 69 
localizada no Distrito de Karaganda (48º 01" N — 69º 33º E). 
Terminada a queima do segundo estágio este separa-se às 
0554:33,55UTC, tendo impactado nas Áreas n.º 306 (50º 52º N 
— 83º 00º E) e 307 (50º 54” N — 83º 16º E) localizada no 
Distrito de Altai, República de Altar (Rússia) — Distrito de 
Cazaquistão Este (Cazaquistão). Após a separação do segundo 
estágio deu-se às 1254:15,17UTC a separação da estrutura que 
faz a ligação física entre o segundo e o terceiro estágio. Esta 
secção de ligação acabou por impactar na Área n.º 309 (50º 56º 
N — 83º 35º E) localizada no Distrito de Altar, República de 
Altai (Rússia) — Distrito de Cazaquistão Este (Cazaquistão). O 
final da queima do estágio Block-I ocorre às 1258:03,08UTC e 
a separação entre a Soyuz 7K-TMA n.º 224 e o Block-I teve 
lugar às 1258:06,38UTC. Após a entrada em órbita o veículo 
Soyuz 7K-TMA n.º 224 recebeu oficialmente a designação 
Soyuz TMA-l4. 





A Soyuz TMA-14 ficou colocada numa órbita inicial com um apogeu a 242 km de altitude, um perigeu a 200 km de altitude, uma 
inclinação orbital de 51,67º em relação ao equador terrestre e um período orbital de 88,64 minutos, tendo de seguida manobrado para 
uma órbita com um apogeu a 262,7 km de altitude, um perigeu a 214,4 km de altitude, uma inclinação orbital de 51,66º e um período 
orbital de 89,13 minutos. Uma segunda manobra altera estes valores para: um apogeu a 289,8 km de altitude, um perigeu a 226,2 km 
de altitude, uma inclinação orbital de 51,62º e um período orbital de 89,44 minutos. 
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Agora em órbita terrestre, a Soyuz TMA-14 inicia uma perseguição de dois dias à ISS. Ao longo destes dias são levadas a cabo 
algumas manobras orbitais que alteram os parâmetros da órbita do veículo tripulado. No quadro seguinte são indicados os 
parâmetros orbitais da Soyuz TMA-14 até à sua acoplagem com a ISS (Dados: Roskosmos): 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação orbital (º) Período orbital (m) 
27 Março 288,3 231,17 51,64 89,49 


28 Março 312,7 281,29 51,64 90,95 
28 Março 371,5 307,95 51,64 91,12 


A acoplagem entre a Soyuz TMA-14 e o módulo Zvezda da ISS teve lugar às 1304:49UTC do dia 28 de Março. Após a acoplagem e 
de verificarem uma boa selagem entre os dois veículos, os três homens despiram os seus fatos pressurizados Sokol e envergaram os 
fatos de trabalho. A escotilha entre a Soyuz TMA-14 e o módulo Zvezda foi então aberta permitindo assim que Padalka, Barratt e 
Simonyi tivessem acesso à ISS sendo saudados por Michael Fincke, Yuri Lonchakov e Koichi Wakata, membros da Expedição 18 
na que na altura ocupavam a ISS. Os três homens foram recebidos com ofertas de pão e sal. Logo após a entrada na ISS os recem 
chegados foram informados acerca dos procedimentos de emergência na ISS e uma das primeiras tarefas levadas a cabo pelos novos 
residentes da ISS foi a transferência dos assento Kazbek de Charles Simonyi1 para a Soyuz TMA-13 na qual iria regressar à Terra 
juntamente com Lonchakov e Fincke. 


cd 
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O programa científico da Expedição 19 


Durante a sua permanência de seis meses em órbita terrestre a Expedição 19 e a Expedição 20 irão levar a cabo um programa 
científico que constará de 330 sessões baseadas em 42 experiências. 


( End e Total de Número de 
Area de Pesquisa Experiências A E 
Experiências Sessões 
Sonocard, Pilot, Vzaimodeystviye, Dykhante, 
Ciências da Vida Tipologia, Pnevmocard, Poligen, Biorisk, 10 
Rastenia, Matryoshka-R 
Tecnologia Espacial e 
Lactolen, Astrovaktsina, BIF, Vaktsina-K, 
Experiências em ARIL, OCHB, Biotrek, Conjugatsia, 10 10 
Biotecnologia Biodegradatsia, Bioemulsiya, Kaskad, 
Bacteriofag, Zhenshen-2 


ig Rusalka, Seyner z 18 
recursos terrestres 


Pesquisa Geofísica Relaksatsia, Uragan, Impuls, Vsplesk Ro 


Vector-T, Izgib, de ado Sreda, MKS, 
Pesquisa Tecnológica 


Cósmicos 
Análise integrada e Bar, Ekon, Plasma-MKS, Expert, Plasma- 39 
programa de informação Progress, Plasma-Crystal 
PE Eae pi Fizika-Obrazovanie, MAI-75 3 16 
e humanitários 


Actividades Comerciais EXPOSE-R 
LT LT IT 1 TO 


Para a implementação deste programa de pesquisa científica foi necessário o transporte de 65,88 kg de carga científica, dos quais 
28,295 kg foram transportados a bordo da Soyuz TMA-14, 4,665 kg são transportados a bordo do cargueiro Progress M-02Mº, 5,820 
são transportados pela Soyuz TMA-15º e 27,100 kg serão transportados a bordo do cargueiro Progress M-67”. Os resultados 
científicos serão trazidos de volta para a Terra pelos veículos tripulados, esperando-se que se obtenha um total de 50,64 kg de 
resultados (27,27 kg foram trazidos pela Soyuz TMA-13, 10,70 kg serão trazidos pela missão ISS-17A do vaivém espacial e 12,67 
kg serão trazidos pela Soyuz TMA-14). O programa científico da Expedição 19 / Expedição 20 requer um total de 325 horas e 23 
minutos do tempo da tripulação em órbita. Deste total 164 horas 00 minutos serão dispensados pelos Comandantes das Expedições, 
160 horas 30 minutos por um dos Engenheiros de Voo da Expedições e 50 minutos serão dispendidos pelo Engenheiro de Voo 
norte-americano da Expedição 19. 





As experiências do programa científico da Expedição 19 
e Pesquisa Geofísica 


Relaksatsia — tem como objectivo o estudo das reacções químicas luminescentes e dos fenômenos ópticos atmosféricos 
que ocorrem durante a interacção a alta velocidade entre os produtos da exaustão dos motores a jacto e a 
alta atmosfera terrestre, além de estudar os fenômenos ópticos que têm lugar durante a reentrada de corpos 
na alta atmosfera terrestre e as suas propriedades no ultravioleta. 


* Lançado a 7 de Maio de 2009. 
* Lançada a 27 de Maio de 2009. 
* O lançamento está previsto para 24 de Julho de 2009. 
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Uragan — tem como objectivo o desenvolvimento de um sistema espacial e terrestre para a prevenção de desastres 
naturais e originados pelo Homem. Experiência realizada em conjunto com a NASA. 


Impuls — o propósito desta experiência é o estudo da capacidade de utilização de injectores de plasma como fonte de 
distúrbio 1onosférico e como fonte de baixas frequências electromagnéticas; estudo dos distúrbios do 
ambiente espacial utilizando fluxos de plasma artificial e os seus efeitos na propagação de ondas de rádio. 


Vsplesk — estudo dos fenômenos sismicos e dos fenómenos que ocorrem na crusta terrestre, na magnetosfera, na 
1onosfera e Cintura de Van Allen, e estudo da natureza física dos efeitos siísmicos no espaço próximo da 
Terra, bem como determinação da possível previsão de terramotos ao se analisar emissões de partículas de 
alta-anergia no espaço próximo da Terra. 


e Tecnologia Espacial e Ciências dos Materiais 


SVS — estudo dos processos físicos da cristalização das proteinas para produzir mono cristais perfeitos em estruturas que 
permitam uma análise estrutural por raios-x; estudo dos filmes de biocristais de soluções volumétricas em 
substratos utilizando o efeito «epitaxy» artificial.; desenvolvimento de uma nova geração de equipamentos 
e técnicas para cristalizar uma grande quantidade de proteinas para aplicações em Biologia e Biologia 
Aplicada, Medicina, Farmacologia e Micro electrónica. 


e Ciências da Vida 


Sonocard — desenvolvimento de propostas para melhorar os sistemas de monitorização da saúde da tripulação utilizando 
métodos de contacto mínimo durante o período de sono. 


Pilot — análise da actividade da tripulação a quando da implementação de modos simulados de sistemas robóticos e 
análise das estações de trabalho durante a realização da experiência. 


Vzaimodeystviye — estudo das leis comportamentais de um pequeno grupo ao longo de um voo espacial de longa 
duração. Estudo do impacto das diferenças pessoais, culturais e nacionais na percepção mútua dos membros 
da tripulação e da estrutura de grupo. Estudo da dinâmica da auto-percepção dos membros da tripulação em 
situações de stress durante as diferentes fases do voo espacial de longa duração. Estudo da dinâmica de 
grupo ao longo do voo espacial de longa duração. 


Dykhanie — estudos dos mecanismos fisiológicos fundamentais da função respiratória externa em condições de voo 
espacial prolongado. 


Tipologia — identificação das características de manifestações tipológicas de actividades que podem ser utilizadas para 
determinar o estado mental, predição e correcção das qualidades das tarefas profissionais levadas a cabo 
num voo espacial. 


Pnevmocard — aquisição de nova informação científica para melhorar a compreensão acerca dos mecanismos de 
adaptação do sistema cardiorrespiratório e de todo o organismo às condições de voo espacial. 


Poligen — estudo das correlações entre parâmetros de adaptabilidade de populações de Drosophila melanogaster e a sua 
estrutura genérica, bem como a procura de critérios de identificação de organismos vivos mantendo um 
máximo possível de resistência ao ambiente de um voo espacial. 


Biorisk — acomodação e exposição de amostras passivas de materiais estruturados e de sistemas de substratos de 
microrganismos no interior do módulo de serviço da ISS. 


Rastenia — estudos tendo como objectivo resolver problemas de Biologia fundamental e problemas de optimização de 
cultivos de plantas para futuras estufas como parte de sistemas avançados de suporte de vida. 


Matroshka-R — investigação da situação dinâmica radiológica no Módulo de Serviço e no Módulo de Acoplagem, bem 
como medição das doses acumuladas de radiação em modelos antropomórficos e esféricos. Melhoramento 
dos métodos de dosimetria espacial e avaliação do impacto da radiação no organismo dos tripulantes da 
estação espacial durante a variação orbital da dinâmica da situação radiológica (utilização de um manequim 
equipado com uma série de sistemas e dispositivos cilindricos contendo detectores passivos). 


e Detecção remota dos recursos terrestres 


Seyner — teste dos procedimentos dos suportes de informação para as tripulações no segmento russo da ISS em condições 
reais para operações de pesquisa científica e de pesca levadas a cabo por embarcações nacionais e 
estrangeiras. 


Rusalka — teste dos procedimentos para determinar o conteúdo de dióxido de carbono e de metano na atmosfera terrestre 
para compreender o papel dos processos naturais e da actividade humana na formação de NL e NL. 
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e Biotecnologia espacial 


Lactolen — determinar os efeitos do voo espacial orbital no crescimento, propriedades genéticas e fisiológicas de um 
estipe produtor de lactolen. 


Vaktsina-K — criação de novas vacinas contra doenças virais e desenvolvimento de uma vacina contra o SIDA. 


Lactolen — determinar os efeitos do voo orbital no crescimento, genética, e propriedades fisiológicas das estirpes 
produtores de lactolen. 


ARIL — desenvolvimento de métodos controlados de propriedades de estirpes produtoras recombinantes de interleucina 
la, Ip e aryl através da exposição de culturas de germes ao ambiente do voo orbital com a subsequente 
selecção laboratorial. 


OCHB -— desenvolvimento de métodos para aumentar o campo de estirpes recombinantes que produzam Cu-, Zn- 
superóxidos humanos através da incubação de uma cultura de germes no ambiente espacial com 
subsequente selecção laboratorial. 


Biotrek — estudo da correlação existente entre a alteração das propriedades genéticas, produtividade de estirpes 
recombinantes, e sua exposição a partículas espaciais pesadas. 


Conjugatsia — desenvolvimento de métodos para a obtenção de novas estirpes recombinantes que são essenciais para a 
medicação proteica ao se utilizar uma conjugação bacteriana e técnicas de mobilização de plasmidos 
durante o voo espacial. 


Biodegradatsia — investigação dos estágios iniciais de colonização das superfícies de diversos materiais por 
microrganismos nos compartimentos pressurizados da ISS. 


Bioemulsiya — desenvolvimento de tecnologias de estado moderado para produção de biomassa de microrganismos e de 
substâncias biologicamente activas para proporcionar uma produção ecologicamente eficiente de 
preparados bacterianos, além de fermentações e soluções médicas. 


Kaskad — investigação do cultivo de células de microrganismos, animais e humanas em condições de microgravidade 
para obtenção de uma biomassa concentrada com um alto conteúdo de células proporcionando uma grande 
quantidade de substâncias bio-activas. 


BIF — o propósito desta experiência é a revelação de características do metabolismo e morfologia de diferentes fenotipos 
de um estirpe de bifidobactéria causada pelas condições de microgravidade para produzir probióticos com o 
aumento de factores biomédicos e aumento da eficiência de produção. 


Astrovaktsina — estudo do efeito do voo espacial no processo de cultivo de um produtor de Ecoli da proteína antigene 
Caf 1 Yersenia pestis. 


Zhenshen-2 — obtenção de novos produtores biológicos e genotipos de plantas com uma actividade biológica aumentada. 
Bacteriofag — estudo dos factores do voo espacial no diagnóstico médico e características genéticas. 
e Pesquisa Tecnológica 


Vektor-T — testes do desenvolvimento de procedimentos para a previsão do movimento da ISS, sistemas de orientação e 
controlo de navegação. 


Izgib — determinação do ambiente gravítico na ISS. 


Identifikatsiya — identificação das cargas dinâmicas na ISS quando diferentes operadores dinâmicos estão a funcionar na 
estação, nomeadamente a quando da acoplagem, correcções orbitais, execução de exercícios físicos, 
actividades extraveiculares, etc. Investigação das condições de micro-aceleração com o intuito de 
determinar os níveis de micro-aceleração nas áreas que envolvem experiências tecnológicas e determinação 
dos níveis inadmuissíveis. 


Sreda — estudo das características dinâmicas da ISS; determinação de parâmetros que definam a localização de 
dispositivos científicos e sensores de atitude em relação às deformações da fuselagem da estação espacial; 
determinação dos parâmetros dos distúrbios magnéticos e micro gravíticos a bordo da estação espacial. 


MKS — estudo consolidado das características dinâmicas da ISS; determinação de parâmetros que definam a localização 
espacial de dispositivos científicos e sensores de atitude em relação à deformação da fuselagem da estação; 
parâmetros de distúrbios magnéticos e micro gravíticos a bordo da estação espacial. 


Kontur — desenvolvimento de métodos de controlo do braço robot utilizando a Internet tendo em conta os atrasos 
temporais para estudar as capacidades de controlo de objectos remotos. 
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e Pesquisa dos Raios cósmicos 
BNT-Neutron — clarificação dos modelos de radiação existentes em órbita. 
e Análise integrada e programa de informação 
Bar — desenvolvimento de procedimentos para detectar fugas de ar dos módulos da ISS. 


Ekon — determinar as possibilidades de obtenção de informação documentada durante a observação de instrumentos pela 
tripulação utilizando instrumentos ópticos manuais num voo de longa duração a partir do segmento russo da 
ISS para determinar os efeitos ecológicos das actividades industriais no território da Federação Russa e em 
países estrangeiros. 


Plasma-MKS — verificação dos processos de corrente eléctrica previstos teoricamente como existentes na ISS. Detecção 
da dependência das intensidades das correntes no ambiente de plasma da estação dependendo da sua 
configuração, atitude orbital, operação dos sistemas exteriores e alterações sazonais no ambiente espacial ao 
se analisar as suas características ópticas. 


Expert — investigação dos primeiros sintomas de micro destruição de superfícies no corpo pressurizado e nas estruturas 
do segmento russo da ISS, realizada em conjunto com parâmetros de monitorização da temperatura e 
humidade, campos acústicos de bandas de ultra-sons e outros factores do voo espacial que podem 
influenciar os processos de micro destruição. Analise das possíveis relações entre os factores de micro 
destruição e do voo espacial. Preparação de propostas para o desenvolvimento de sistemas de bordo para 
revelar os primeiros sintomas de micro destruição e actualização dos métodos para prevenir a micro 
destruição do corpo pressurizado e das estruturas do segmento russo da ISS. 


Plasma-Progress — determinação das relações espaço-temporais da densidade do ambiente de plasma que surge durante 
a operação dos motores de um veículo Progress. 


Plasma Crystal — desenvolvimento de procedimentos para a geração e monitorização de estruturas ordenadas de micro 
partículas no plasma. 


e Projectos educacionais e humanitários 


Fizika-Obrazovanie — demonstração de fenómenos físicos em microgravidade (acção reactiva e aerodinâmica de um 
corpo em revolução, agregação de bolhas de gás durante a separação de fase de um meio gás-líquido; 
processo de movimento e efeitos de transferência no sistema vestibular humano). 


MAI-75 — organizar linhas de comunicação entre utilizadores no solo e os recursos de informação na ISS; utilizar 
protocolos de Internet standard para obter recursos de informação na ISS; incluir um perfil aeroespacial de 
recursos de telecomunicações recepcionado durante a experiência no processo de treino para instituições de 
educação superior. 


e Actividades Comerciais 


EXPOSE-R — investigação eczobiológica dos efeitos do ambiente espacial (radiação ultravioleta, vácuo e meio 
1onizante) em amostras orgânicas e biológicas simples. 


O programa de actividades de Charles Simonyi a bordo da ISS 


A 28 de Maio de 2008 foi assimado um contrato entre a agência espacial russa e a empresa Space Adventures para a realização do 
segundo voo de Charles Simonyi como participante numa missão de visita à estação espacial internacional e para a implementação 
de um programa de estudos científicos e experiências. 


O programa que foi levado a cabo na ISS constou da realização de várias actividades que incluíram a observação e registo de 
imagem fotográfica e de vídeo da Terra e do interior da ISS para propósitos educativos, a participação em sessões de comunicação 
com o centro de controlo em tempo real, a realização da experiência Pille-Simonyi-2 para a medição da absorção individual da 
radiação espacial durante a missão, a realização de sessões de comunicação com radioamadores e a demonstração de 1tens 
simbólicos a bordo da ISS. 
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A Soyuz TMA e o foguetão 114511U-FG Soyuz-FG 
Veículo 7K-STMA Soyuz-TMA (11F732) 


A Soyuz TMA surge como uma versão melhorada da Soyuz TM de forma a permitir a sua utilização por tripulantes mais altos. As 
modificações básicas introduzidas no modelo TM tiveram como base os parâmetros antropométricos (Antropometricheskiy) dos 
astronautas americanos, além de aumentar o nível de protecção da tripulação durante o regresso à Terra ao diminuir a velocidade de 
aterragem e melhorando o sistema de absorção de impacto nas cadeiras dos ocupantes do veículo. 


Desenvolvida ao abrigo dos acordos intergovernamentais entre a Rússia e os Estados Unidos no âmbito do programa da ISS, o 
objectivo principal deste veículo é o de proporcionar um meio de salvamento à tripulação residente da ISS e o de permitir a visita 
temporária de outras tripulações. Em voo o veículo tem as seguintes tarefas: 


= Permitir a visita à ISS de uma tripulação de até três pessoas e pequenas cargas (equipamento de pesquisa, objectos 
pessoais dos tripulantes, equipamento para a estação orbital, etc.); 


“O veículo deve permanecer num estado de prontidão que permita uma descida de emergência à tripulação da estação 
orbital em caso de situação de perigo em órbita, doença de algum dos ocupantes, etc. (função de regresso assegurado do 
veículo); 


= Regresso da tripulação em visita à estação (a composição da tripulação no regresso pode ser alterada conforma a 
situação a bordo da estação espacial); 


= Regresso de carga útil juntamente com a tripulação (cargas de baixo peso e volume que pode ser o resultado das 
pesquisas levadas a cargo a bordo da estação durante a permanência da tripulação de visita à estação); 


= Eliminação de lixo e outros detritos que são colocados no Módulo Orbital e que são destruídos durante a reentrada 
atmosférica. 





A Soyuz TMA pode transportar até três tripulantes tendo uma vida útil em órbita de 200 dias, podendo no entanto permanecer 14 
dias em voo autónomo. Tendo um peso de total de 7220kg (podendo transportar 900 kg de combustível), o seu comprimento total é 
de 6,98 metros, o seu diâmetro máximo é de 2,72 metros e o seu volume habitável total é de 9,0 m”. Pode transportar um máximo de 
100 kg de carga no lançamento e 50 kg no regresso à Terra. A velocidade máxima que pode atingir no regresso à Terra com a 
utilização do pára-quedas principal é de 2,6 m/s, sendo a sua velocidade normal de 1,4 m/s, porém com o pára-quedas de reserva a 
sua velocidade máxima é de 4,0 m/s e a velocidade normal será de 2,4 m/s”. Tal como o seu antecessor, o veículo Soyuz TMA é 
composto por três módulos: o Módulo Orbital, o Módulo de Reentrada e o Módulo de Propulsão e Serviço. 


« Módulo Orbital (Botivoi Otsek) — Tem um peso de 1278 kg, um comprimento de 3,0 metros, diâmetro de 2,3 metros e um 
volume habitável de 5,0 m”. Está equipado com um sistema de acoplagem dotado de uma sonda retráctil com um comprimento 
de 0,5 metros, e um túnel de transferência. O comprimento do colar de acoplagem é de 0,22 metros e o seu diâmetro é de 1,35 
metros. O sistema de acoplagem Kurs está equipado com duas antenas, estando uma delas colocada numa antena perpendicular 
ao eixo longitudinal do veículo. Este módulo separa-se do módulo de descida antes do accionamento dos retro-foguetões que 
iniciam o regresso à Terra. 


* De salientar que no caso da Soyuz TM a velocidade máxima que o veículo poderia atingir no regresso à Terra utilizando o seu 
pára-quedas principal era de 3,6 m/s, sendo a sua velocidade normal de descida de 2,6 m/s. Com o pára-quedas de reserva a Soyuz 
TM poderia atingir uma velocidade máxima de 6,1 m/s, com uma velocidade normal de descida de 4,3 m/s. 


Em Órbita — Vol. 8- N.º 88 / Maio de 2009 252 


Em Órbita 


Escotilha do 
pára-quedas 


Zona de 
armazenamento 
do pára-quedas 


Eng. de Voo 2 


Comandante 


Eng. de Voo 1 


Escotilha de 
ACéEgsO dO MOd. 
orbital 


Painel de á j a “dl vizor do perisacópio 
controlo Sa | j É Eni equipado com o 
"Heptuno | sistema 'Vzor' para 
alinhamento da 
trajectória de 
reentrada 


Periscópio 





z Módulo de Reentrada (Spuskaemiy Apparat) — Podendo transportar até 3 tripulantes, tem um peso de 2835 kg, um 
comprimento de 2,20 metros, um diâmetro de 2,20 metros e um volume habitável de 4,0 mº. Possui 6 motores de controlo com 
uma força de 10 kgf que utilizam N,04, e UDMH como propolentes. O Módulo de Descida permite aos seus tripulantes o uso 
dos seus fatos espaciais pressurizados durante as fases de lançamento e reentrada atmosférica, estando também equipado com o 
sistema de controlo do veículo, pára-quedas, janelas e sistema de comunicações. A aterragem é suavidade utilizando um 
conjunto de foguetões que diminui a velocidade de descida alguns segundos antes do impacto no solo. 


Durante o lançamento, acoplagem, separação, reentrada atmosférica e aterragem, o Comandante está sentado no assento central do 
módulo com os restantes dois tripulantes sentados a cada lado. 


Escotilha de 

acesso ao mod. 

orbital 
Escotilha 
pressurizada 























.- Computador de 
nr i ] i 
Nanípulo de fecho --=-=== = — — = bordo '"INPU 
da escotilha 


Painel de 


controlo 'Neptuno' 
Escotilha 


vizor da periscópio 


Escotilha a a) o. 
' : AR il | equipado com à sistema 
| DA 'Vzor' para alinhamento 
“*- da trajectória de 


- 


Mo 
EST SU Ud 


absorção de 
impacto 





z "Módulo de Propulsão e Serviço (Priborno-agregatniy Otsek) — Tem um peso de 3057 kg, um diâmetro base de 2,2 metros e 
um diâmetro máximo de 2,7 metros. Está equipado com 16 motores de manobra orbital com uma força de 10 kgf cada, e 8 
motores de ajustamento orbital também com uma força de 10 kgf. Todos os motores utilizam N,0, e UDMH como 
propolentes. O sistema de manobra orbital possui um I.E. de 305 s. O seu sistema eléctrico gera 0,60 kW através de dois 


e ; 2 
painéis solares com uma área de 10,70 m”. 
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Porém, na realidade, a verificaram-se mais modificações entre as cápsulas Soyuz-11º e Soyuz-12 do que as registadas entre a versão 
TM e a versão TMA da Soyuz. Assim, a Soyuz TMA pode ser encarada como uma modificação menor da Soyuz TM. 
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º Recorde-se que foi a bordo da Soyuz-11 / 7K-OKS n.º 32 (05283 1971-053A) que faleceram os cosmonautas Georgi Timofeyevich 
Dobrovolski, Vladislav Nikolarevich Volkov e Viktor Ivanovich Patsayev, quando regressavam a 29 de Junho de 1971, de uma 


estadia recorde a bordo da estação espacial Salyut-1. 
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Principais caracteristicas 
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O foguetão 114511U-FG Soyuz-FG 


O lançador 114511U-FG Soyuz-FG é uma versão melhorada do foguetão 11A511U Soyuz-U. Esta versão possui motores 
melhorados e sistemas aviónicos modernizados, além de possuir um número de componentes fabricados fora da Rússia muito 
reduzido. O 11A511U-FG Soyuz-FG pertence à família do R-7 tendo também tem as designações Sapwood (NATO), SL-4 
(departamento de Defesa dos Estados Unidos) e A-2 (Designação Sheldom). 
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É um veículo de três estágios no qual o primeiro consiste em 
quatro propulsores laterais a combustível líquido que auxiliam 
o veículo nos minutos iniciais do voo. O Block A constitui o 
corpo principal do lançador e está equipado com um motor RD- 
118. Tendo um peso bruto de 105400 kg, este estágio pesa 6875 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 101931 kgf no 
vácuo. Tem um les de 311 s (Ies-nm de 245 s) e um Tq de 286 s. Como propolentes usa o LOX e o querosene. O Block A tem 
um comprimento de 27,8 metros e um diâmetro de 3,0 metros. O motor RD-118 foi desenhado por Valentin Glushko. É capaz de 
desenvolver uma força de 101931 kgf no vácuo, tendo um les de 311 s e um Ies-nm de 245 s. O seu tempo de queima é de 300 s. 
As suas diferenças de performance em relação ao RD-107 são resultado da utilização na totalidade de componentes russos. 
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Em torno do Block A estão colocados quatro propulsores designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso bruto de 
44400 kg, pesando 3810 kg sem combustível. Têm um diâmetro de 2,7 metros e um comprimento 19,6 metros, desenvolvendo 
104123 kgf no vácuo, tendo um Tes de 310 s e um tempo de queima de 120 s. Cada propulsor está equipado com um motor RD- 
117 que consome LOX e querosene, desenvolvendo 104123 kgfno vácuo durante 130 s. O seu Tes é de 310 s e o Tes-nm é de 264 
S. 


O último estágio do lançador é o Block I equipado com um motor RD-0124 (11D451M ou 14D23). Tem um peso bruto de 25500 
kg e sem combustível pesa 2355 kg. É capaz de desenvolver 30000 kgf e o seu Tes é de 359 s, tendo um tempo de queima de 
3000 s. Tem um comprimento de 6,7 metros, um diâmetro de 2,7 metros, utilizando como combustível o LOX e o querosene. O 
motor RD-0124 foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão 
que desenvolvem uma pressão de 157,00 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30000 kgf, tendo um les de 359 s e um tempo 
de queima de 3000 s. Tem um diâmetro de 2,4 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


O 11A511U-FG Soyuz-FG é capaz de colocar uma carga de 7420 kg numa órbita média a 193 km de altitude e com uma 
inclinação de 51,8º em relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 422500 kgf no lançamento, tendo uma 
massa total de 305000 kg. O seu comprimento atinge os 46,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais é de 
10,3 metros. 


O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo NIIP-5 
Baikonur. Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 (02601 1966- 
1074). Por seu lado o primeiro 11A511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk 
e colocou em órbita o satélite Cosmos 559 Zenit-4MK (06647 1973-0304). O primeiro desarre com o 114511U Soyuz-U 
ocorreu a 23 de Maio de 1974, quando falhou o lançamento de um satélite do tipo Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 
Plesetsk. O primeiro lançamento de um 114511U-FG Soyuz-FG deu-se a 20 de Maio de 2001, tendo colocado em órbita o 
cargueiro Progress M1-6 (26773 2001-0214) em direcção à ISS. 


Lançamento 


2004-040 
2005-013 
2005-039 
2006-009 
2006-040 
2007-008 
2007-045 
2008-015 
2008-050 
2009-015 


Data 
14-Out-04 
15-Abr-05 

1-Out-05 
30-Mar-06 
18-Set-06 
7-Abr-07 
10-Out-07 
8-Abr-08 
12-Out-08 
26-Mar-09 


Hora UTC 


03:06:27.898 
00:46:25.147 
03:54:53.094 
2:30:20.076 
04:08:42.133 
17:31:14.194 
13:22:38.927 
11:16:38.922 
7:01:33.243 
12:49:18.120 


Veículo Lançador 


Zh15000-012 
Zh15000-014 
Zh15000-017 
Zh15000-018 
Ts15000-023 
Ts15000-019 
Ts15000-020 
Sh15000-024 
Sh15000-026 
IU15000-027 


Soyuz TMA -5 (28444 2004-0404) 
Soyuz TMA -6 (28640 2005-0134) 
Soyuz TMA-7 (28877 2005-0364) 
Soyuz TMA-8 (28996 2006-0094) 
Soyuz TMA-9 (29400 2006-0404) 
Soyuz TMA-10 (31100 2007-0084) 
Soyuz TMA-11 (32256 2007-0454) 
Soyuz TMA-12 (32756 2008-0154) 
Soyuz TMA-13 (33399 2008-0504) 
Soyuz TMA-14 (34669 2009-0154) 


Os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão 114511U-FG Soyuz-FG. Este lançador é também utilizado 
para missões comerciais equipado com diferentes estágios superiores. Todos os lançamentos tiveram lugar desde o 


Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LCI] PU-5). Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Lançamentos orbitais em Abril de 2009 


Em Abril de 2009 foram levados a cabo 8 tentativas de lançamentos orbitais das quais uma falhou, tendo-se colocando em órbita 
8 satélites. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Abril de 2009 foram realizados 4632 lançamentos orbitais, 423 
lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 9,13% do total e a uma média de 8,13 lançamentos por ano neste 
mês. É no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (463 lançamentos que correspondem a 10,00% com 
uma média de 8,90 lançamentos por mês de Dezembro) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (280 
lançamentos que correspondem a 6,04% com uma média de 5,38 lançamentos por mês de Janeiro). 
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ILS lança Eutelsat-W2A 


O satélite Eutelsat-W2A foi construído pela Thales Alenia Space e 
é baseado no modelo Spacebus 4000-C4. O satélite transporta três 
cargas de comunicações, incluindo a primeira carga de banda S 
para a Europa que permitirá o lançamento do serviço de 
comunicações Solaris Mobile. Este serviço é proporcionado 
conjuntamente pela SES ASTRA e pela Eutelsat Communications. 
As cargas de banda C (10 repetidores) e de banda Ku (47 
repetidores) irão proporcionar à Europa e ao Norte de África 
serviços de transmissão DTH e serviços comerciais. 


A Europa, o Norte de África e o Médio Oriente serão servidos por 
uma cobertura fixa de banda larga em banda Ku, enquanto que o 
Sul de África e o Oceano Índico serão servidos por uma segunda 
cobertura em banda Ku. O Eutelsat-W2A aumenta também a 
capacidade da frota de satélites da Eutelsat Communications no 
que diz respeito à cobertura em banda C para banda larga e 
serviços de telecomunicações para a Europa, África, Médio 
Oriente, Índia e América Latina, bem como permite interligações 
ao longo destes continentes. 


A capacidade em banda S oferecida pelo Futelsat-W2A é o 
primeiro passo na construção de uma infra-estrutura híbrida na 
Europa que combina redes de satélite e redes terrestres para 
proporcionar uma cobertura global para serviços móveis de TV e 
serviços de comunicação directa tais como comunicações de 
segurança ou de gestão de crises. 


O satélite tem uma vida útil de 15 anos e irá operar a 10º 
longitude Este na órbita geossíncrona. A sua massa no lançamento 
era de 5900 kg. 





O foguetão Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM Proton-M é um lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio superior 
Briz-M ou então utilizar os usuais estágios Block DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um novo sistema 
avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de 
satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Briz-M, construído também pela empresa Khrunichev, é mais 
poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os estágios Block DM construídos 
pela RKK Energiya. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem 
um comprimento de 53,0 metros, um diâmetro 
de 7,4 metros e um peso de 712800 kg. É 
capaz de colocar uma carga de 21000 kg numa 
órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 
2920 kg numa órbita de transferência para a 
órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no 
lançamento uma força de 965580 kgf. O 
Proton-M é construído pelo Centro Espacial de à 
Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal pe ==, ir: $ 
como o Briz-M. o. aee al é 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso 
bruto de 450400 kg, pesando 31000 kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver uma 
força de 1074000 kgf no vácuo, tendo um Tes 
de 317 s (o seu Ies-nm é de 285 s) e um Tq de 
108 s. Este estágio tem um comprimento de 
21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem 
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seis motores RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1300 kg e desenvolvem 178000 kgf (em vácuo), tem um Tes de 317 s e 
um Tes-nm de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 


Hora 


(UTC) Satélites 


Lançamento Data Nº Série Plataforma 


2007-058 
2008-003 
2008-006 
2008-011 
2008-039 
2008-044 
2008-057 
2008-063 


2009-007 
2009-029 


9-Dez-07 
28-Jan-08 
11-Fev-08 
14-Mar-08 
18-Ago-08 
19-Set-08 
5-Nov-08 
10-Dez-08 


11-Fev-09 
3-Abr-09 


0:16:00 
0:18:00 
11:34:00 
23:18:55 
22:43:00 
21:48:00 
20:44:20 
13:43:00 


0:03:00 
16:24:00 


53524 / 88524 
53527 / 88527 
53524 / 88524 
53525 / 88525 
93502 / 99502 
53529 / 88528 


LC81 PU-24 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 


LC200 PU-39 
LC200 PU-39 


Raguda-1M (32373 2007-0584) 
Ekspress-AM33 (32478 2008-0034) 
Thor-5 'Thor-2R' (32487 2008-0064) 
AMC -14 (32708 2008-0114) 
Inmarsat-4 F-3 (33278 2008-0394) 
Nimiq-4 (33373 2008-0444) 
Astra-1M (33436 2008-0574) 
Ciel-2 (33453 2008-0634) 
Ekspress-A M44 (33595 2009-0074) 
Ekspress-MD1 (33596 2009-007B) 
Eutelsat-W2A (34710 2009-0294) 


Esta tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur no Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 





O segundo estágio, 89811K, tem um peso bruto de 167828 kg e uma massa de 11715 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 244652 kgf, tendo um les de 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 
8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 
metros, desenvolvendo 59360 kgf (em vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão 
e consomem N,0,/UDMH. 
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O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50747 kg e uma 
massa de 4185 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 64260 kgf, 
tendo um Tes de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, 
uma envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está 
equipado com um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). 
Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um 
diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 
62510 kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem 
uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22170 kg e uma massa de 
2370 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 2000 kgf, tendo um Tes 
de 326 s e um Tq de 3000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma 
envergadura de 1,1 metros e um comprimento de 2,6 metros. Está equipado 
com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um 
peso de 95 kg e desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 326 s e 
um Tq de 3.200 s. O motor tem uma consome N,0,/UDMH. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar 
a 7 de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o veículo 535-01 
utilizando o estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de 
comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) com uma massa de 1970 kg 
a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 


— - .-a e 
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Lançamento do Eutelsat-W2A 


No dia 6 de Fevereiro de 2009 
chegava ao Cosmódromo GIK-5 
Baikonur os diferentes elementos do 
foguetão lançador 8K82KM Proton- 
M/Briz-M que seria utilizado para o 
lançamento do satélite Eutelsat-W2 A 
que por sua vez chegava ao 
cosmódromo a 28 de Fevereiro. A 4 
de Março era a vez do estágio 
superior chegar a Baikonur. No dia 
10 de Março a data de lançamento 
era alterada para as 1627UTC do dia 
30 de Março (estava inicialmente 
previsto para ter lugar a 28 de Março 
às 1629UTC). 


O processo de abastecimento dos 
tanques de alta pressão do estágio 
Briz-M decorreu nos dias 11 e 12 de 
Março. Os testes autónomos do 
satélite Eutelsat-W2A eram 
finalizados a 14 de Março e o seu abastecimento ocorria a 18 de Março. Na última semana de Março o lançamento era adiado 
para o dia 3 de Abril (1624UTC). Nos dias 26 e 27 de Março levava-se a cabo montagem da unidade de ascensão com a 
colocação do satélite no módulo de transporte que faz a ligação física com o estágio superior Briz-M. A acoplagem do Eutelsat- 
W2A com o estágio Briz-M ocorreu a 27 de Março. 





A 29 de Março o foguetão lançador é transportado para a estação de abastecimento onde se procede ao abastecimento dos 
tanques de baixa pressão do estágio Briz-M. Este processo termina a 30 de Março. A Comissão Estatal aprovou o transporte do 
lançador para a plataforma de lançamento no dia 30 de Março e no dia seguinte o foguetão 8K82KM/Briz-M com o satélite 
Eutelsat-W2A era transportado para a Plataforma de Lançamento 
PU-39 do Complexo de Lançamento LC200 do Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur. 


A contagem decrescente decorreu sem qualquer problema bem 
como o abastecimento dos diferentes estágios do foguetão 
lançador. A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s 
(1623:55,079UTC) e os seis motores RD-275 do primeiro estágio 
do Proton-M entravam em ignição a T-1,750s (1623:58,329UTC) 
até atingirem 50% da força nominal. A força aumenta até 100% a 
T-Os (1624:00,079UTC) e a confirmação para o lançamento surge 
de imediato. A sequência de ignição verifica se todos os motores 
estão a funcionar de forma nominal antes de se permitir o 
lançamento. 


O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. O 
controlo de arfagem, da ignição e fim de queima dos motores, o 
tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de atitude, 
são todos calculados para que os estágios extintos caiam nas zonas 
pré-determimadas. 


A ignição do segundo estágio ocorreu a Trim 55,377s 
(1624:55,456UTC) e a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio ocorreu a T+Im 59,627s / 1625:59,706UTC. A 1gnição dos 
motores vernier do terceiro estágio ocorreu a T+5m 22,274s 
(T+1629:22,353UTC) com os quatro motores RD-0210 do 
segundo estágio a terminarem as suas queimas a T+5m 24,974s 
(1629:25,053UTC). A separação entre o segundo e o terceiro 
estágio ocorre às 1629:25,753UTC (T+5m 25,674s) e a ignição do 
motor RD-0212 do terceiro estágio ocorre às 1629:28,153UTC 
(T+5m 28,074s). Ás 1629:47,224UTC (T+5m 47,145s) inicia-se o 
processo de separação da ogiva de protecção do satélite. Grampos 
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longitudinais e juntas de fixação transversais são abertas com as duas metades da ogiva de protecção a serem afastadas por meio 
de molas. As duas metades da ogiva acabaram por cair na zona de impacto do segundo estágio. A indicação da separação da 
ogiva surge às 1629:49,124UTC. 


O comando preliminar para o final da queima do terceiro estágio é enviado às 1633:23,525UTC (T+9m 23,446s) e o comando 
principal é enviado às 1633:35,158UTC (T+9m 35,079s). A separação da Unidade Orbital (estágio Briz-M juntamente com o 
satélite EFutelsat-W2A) ocorre às 1633:35,322UTC (T+9m 35,243s). O processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio 
Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido da quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e 
da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro estágio do Briz-M. 








Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M, são accionados os motores de estabilização do 
estágio superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade 
ao longo da trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. Esta trajectória suborbital tinha os seguintes 
parâmetros (T — período orbital; a — eixo semi-maior; e — excentricidade; 1 — inclinação orbital; Hp — perigeu; Ha — apogeu): 


T (hm.s) 121.53,8 121.53,9 00.00.00,1 
6247,00 | 624705 


1 48º 00'32" | 48º 0039" 0º 0" 06" 





A primeira ignição do Briz-M inicia-se às 1635:25,322UTC (T+lIm 25,243s) com a ignição dos motores de correcção de 
impulso seguindo-se às 1635:39,322UTC (T+1l Im 39,243s) a ignição do motor S5.98M. O final da queima dos motores de 
correcção de impulso ocorre às 1635:41,222UTC (T+1lIm 41,143s) e o final da primeira queima do Briz-M ocorre às 
1639:58,661UTC (T+15m 58,582s). Após a primeira ignição do Briz-M os parâmetros orbitais da designada órbita de suporte 


eram os seguintes: 
T(hms) | 128.333 | 1.2833,1 | 00.00.0,2 
6582,12 | 6581,00 
e | 0,0107336 | 0,0106367 | 0,0000970 


48º 0014" | 48º 0117" 


Hp (km) 132,34 132,86 
Ha (km) RT 272,86 
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A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão da órbita de suporte e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. A segunda ignição do Briz-M inicia-se às 1729:38,079UTC (T+lh 5m 38,000) com a 
ignição dos motores de correcção de impulso seguindo-se às 1729:58,079UTC (T+1lh 5m 58,000s) a ignição do motor S5.98M. 
O final da queima dos motores de correcção de impulso ocorre às 1729:59,979UTC (T+lh 5m 59,900s) e o final da primeira 
queima do Briz-M ocorre às 1747:01,278UTC (T+lh 23m 01,199s). Após a segunda ignição do Briz-M os parâmetros orbitais 
eram os seguintes: 


| e | 0,2646454 | 0,2645030 | 0,0001423 
à |46º4855"| 4604760" | 02055" 





A terceira e quarta queima 1rão ter lugar após a Unidade de Ascensão executar uma órbita em torno do planeta e têm lugar no 
perigeu, formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que será conseguido na órbita final. O quadro 
seguinte mostra os tempos da terceira e quarta queima do estágio Briz-M, bem como a hora de separação do tanque auxiliar de 
combustível. 
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Legenda: MCI — Motor de Correcção de Impulso; MS — 
Motor de Sustentação. O número em frente a cada sigla 
indica o número da manobra orbital. Dados fornecidos 
pelo Centro de Pesquisa e Produção Espacial Khrunichev. 





Após a execução destas manobras o satélite Futelsat-W2A encontra-se numa órbita com os seguintes parâmetros: 


T (h.m.s) IZOZSA 12.02.51,3 00.00.0,2 

a (km) 
| e | 0,5732180 | 0,5732116 | 0,0000064 

Ha (km) 35595,96 


Após a separação do Eutelsat-W2A procedeu-se à medição dos seus parâmetros orbitais e o estágio Briz-M é colocado numa 
órbita mais afastada do satélite. Esta manobra decorreu entre as 0347:20,079UTC (T+11h 23m 20,000s) do dia 4 de Abril e as 
0347:35,079UTC (T+11h 23m 35,000s). A pressão dos tanques de propolentes é reduzida para evitar qualquer tipo de fuga de 
propolente que possa levar à destruição do veículo e á consequente criação de detritos orbitais. 
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WGS-2 — Comunicações ultra-rápidas 


Visionada como uma solução intermédia para as comunicações militares, o sistema WGS acabou por ocupar o seu lugar de 
direito nos sistemas de comunicações ultra-rápidas para os militares norte-americanos. O lançamento do segundo satélite da série 


a 4 de Abril de 2009 vem aumentar e reforçar de forma determinante as 
potencialidades do sistema. 


A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation 
anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta denominada United 
Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem 
sucedidas companhias que suportaram a presença americana no espaço por 
50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta 
(Boeing) transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, 
desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos militares, 
satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso 
conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso 
seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para as missões 
governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às 
iniciativas espaciais estratégicas norte-americanas com soluções de 
lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em 
locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da empresa está situada em 
Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e 
administrativas consolidadas nas instalações da Lockheed Martin Space 
Systems Company. As operações de integração e montagem estão 





localizadas nas instalações de fabrico e montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-5, fabrico 
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da ogiva de protecção, do sistema de adaptação e 
montagem são levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o 
SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 
e Delta-4, respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo 
Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o 
SLC-3E (Atlas-5) na Base Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balistico Atlas teve a sua origem requisição feita 
pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em 
Outubro de 1945, que conduziu ao desenvolvimento 
durante a década de 50 dos misseis Atlas, Navaho, Snark, 
Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 foram 
submetidas duas propostas para a construção de mísseis 
com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a 
de um míssil alado e propulsionado a jacto e a outra 
proposta e de um míssil supersónico, de trajectória 
balística e propulsionado por foguetão. A proposta do 
míssil balístico incluia o aparecimento de novas 
tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
reduzido através do uso de tanques de combustível de 
parede única e incluídos numa única estrutura monocoque 
que seria mantida rígida através da pressão interna. A 
performance deste míssil era quase do tipo “single-stage- 
to-orbif” ao se dar a separação dos motores de ignição 
inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft 
Corporation (Convair) foi incumbida de construir e testar 
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dez mísseis MX-774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-774 iniciaram-se em San 
Diego em 1947, mas em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que 
havia perdido o concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam 
desenvolver a tecnologia dos mísseis alados e subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 
1947, e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização 
de três testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair 
prosseguiu estudos auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a 
defesa e a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho 
de um míssil balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova 
divisão da Convair, apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do 
desenvolvimento do Atlas só surge a 16 de Dezembro de 1954. 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos 
motores de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os 
motores entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este 
mantido por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do 
veículo deixar a plataforma de lançamento. 


A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WS107A-L (Weapons 
System JO7A-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, 
Korolev dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade 
nacional quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da 
tecnologia dos mísseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, 
produção e teste jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um 
novo teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de 


As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 
4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 — Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-l1; 
9 — Atlas SLV-3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 
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teste são terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é 
destruído devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 64) tem lugar a 25 de 
Setembro de 1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no 
sistema de abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 
1957 com o míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando 
os estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado 
para lançar veículos para a órbita geossincrona e sondas planetárias. 


O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50 


Veículo Atlas Características 
MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 
Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico Intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 
Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 
Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 


utilizado como lançador espacial. 


Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 
Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 


armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do 
espaço profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era 
adiantado quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador 
virtualmente idêntico em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que 
seria utilizado para as missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então 
por ser cancelado. 


Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era 
distinto do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram 
reutilizados como lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-A ble Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 
nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 
Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 


A família Atlas-5 


A família de lançadores Atlas-5 oferece diferentes versões do mesmo veículo que podem ser utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-5 foi desenvolvido de forma a satisfazer as necessidades da USAF ao abrigo do programa EELV 
(Evolved Expendable Lauch Vehicle) e da demanda internacional por parte da ILS (International Launch Services) para satisfazer 
os seus clientes comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado CCB (Common Core Booter), o Atlas-5 divide-se em duas versões: o Atlas-5 400 e o Atlas-5 
500. Estas versões podem ser facilmente distinguidas pela utilização da ogiva normal utilizada em anteriores Atlas e este será a 
versão 400. Por seu lado a versão 500 utiliza uma ogiva muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na ogiva 
utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-5 500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de 
combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 
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Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur (CIIN. O CHI 
pode ser utilizado com somente um motor (Single-Engine Centaur) ou então com dois motores (Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-5 pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force Station ou então do 
SLC-3W (Space Launch Complex-3W) da Vandenberg Air Force Base. 


De forma geral o Atlas-5 é um lançador a dois estágios podendo ser auxiliado por um máximo de cinco propulsores sólidos 
acoplados ao primeiro estágio. Pode colocar 12500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou então 5000 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossíincrona. Durante o lançamento é capaz de desenvolver 875000 kgf, tendo um peso de 
546700 kg. O seu comprimento total é de 58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 


O primeiro estágio do Atlas-5, o CCB, tem um comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 metros, tendo um peso bruto 
de 306914 kg e um peso sem combustível de 22461 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423286 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um Tes-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo que consome 
oxigénio líquido (LOX) e querosene. O RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um comprimento de 3,6 metros e um 
diâmetro de 3,0 metros, tendo um peso de 5393 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423050 kgf, tendo um Tes de 338 s e 
um les-nm de 311 s,o seu Tq é de 150 s. 


O RD-180 é o único motor que tem a 
capacidade de aumentar e diminuir a sua 
potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o 
SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante 
o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o RD-180 
também foi utilizado), o motor utilizou somente 
74% do máximo de 423286 kgf que pode 
desenvolver na fase inicial do lançamento e nos 
três minutos seguintes aumentou a potência até 
92% do total, voltou a diminuir para 65% e a 
aumentar para 87%. Assim, a capacidade de 
aumentar e diminuir a potência do motor 
significa uma viagem mais suave tanto para o 
foguetão como para a carga que transporta, 
permitindo também uma utilização mais 
eficiente do combustível. O RD-150 foi 
certificado para a utilização no Atlas-5 através 
de uma série intensiva de testes levados a cabo 
pela NPO Energomash, Khimky, e sob a 
direcção da Lockheed Martin. 
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Podendo usar até cinco propulsores laterais de 
combustível sólido, pesando cada um 40824 kg 
e tendo um comprimento de 17,7 metros e um 
diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 
Aerojet, cada propulsor desenvolve no 
lançamento uma força de 130000 lgf, tendo um 
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A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três digitos. O primeiro digito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-5/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos 
utilizados no lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-5/400 não usa propulsores laterais de 
combustível sólido e por isso só veremos este número na versão Atlas-5/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de 
motores presentes no estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 
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O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de 
serviço móvel MST (Mobil Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 
53,3 metros de altura e pesava 907,2 t. 


A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para 
lançar um foguetão Titan-IIIC”. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para 
várias missões históricas como a Voyager-l, Voyager-2, Viking-l e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta 
nova versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989º e o último a 9 de Abril de 1999”. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 
metros de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV 
equipado com um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossíncrona. Cargas ainda mais 
pesadas poderiam ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 





! Neste lançamento o foguetão Titan IC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-1080). 
O OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-s. 


º Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar 
DSP-F14 (20066 1989-0464). 


? Neste lançamento o foguetão Titan-402 A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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A evolução da tecnologia levou a que o Titan-IV fosse considerado obsoleto, tendo a USAF contratado a Lockheed Martin para 
desenvolver um novo sistema de lançamento que é agora o Atlas-5. Os engenheiros da Lockheed foram encarregues de 
desenvolver não só o novo lançador, mas também as instalações de lançamento do novo veículo. Assim, o SLC-41 teve de sofrer 
uma transformação para albergar o seu novo vector de lançamento. A primeira fase da transformação do complexo passou pela 
remoção das velhas torres para que as novas torres pudessem ser construídas. A empresa Olshan Demolishing Management foi 
contratada par desmantelar e demolir o velho complexo. O plano inicial previa que as torres fossem desmontadas peça por peça, 
porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações relacionadas com 
acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando explosivos. 
Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de Lançamento 
39 utilizado pelos vaivéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 


Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a 
acontecer a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais 
de oito semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um 
edifício situado em Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria 
de foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios 
na própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no 
edifício de montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. 
A “clean pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser 
necessárias. Da mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir 
problemas relacionados com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários 


meses. 





O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-5 Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido 
pela Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edificio multiusos para onde o estágio Atlas-5 e o estágio 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 88 / Maio de 2009 2713 


Em Órbita 


superior Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os 
técnicos da Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem 
transportados para o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado 
o centro de controlo de lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, clientes e 
os técnicos que controlam a contagem decrescente. 


O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a 
posição de controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de 
segurança e do monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício 
existem duas salas, situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do 
computador principal e uma estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão final de lançar 
ou não lançar o Atlas-5. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e 
clientes observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas 
e um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários 
gráficos de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-5 é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edifício, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma 
de lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do 
Atlas-5 e colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são 
transportados na horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter- 
estágio e do estágio Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os 
propulsores laterais de combustível sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para 
montagem. O satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser 
as instalações comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edifício governamental caso 
se tratem de cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no interior de um contentor de segurança 
e protecção antes de deixar o e edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao 
nível superior do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão 
lançador e a sua carga para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o 
transporte até à plataforma de lançamento. 


Lançamento 


Hot Bird-6 (27499 2002-0384) 


ASTRO (30772 2007-0064) 
MidSTAR-1 (30773 2007-006B) 
NextSat-CSC (30774 2007-006€) 
2007-006 9-Mar-07 401 AV-013 | Cabo Canaveral STPSat-1 (30775 2007-006D) 
FalconSA T-3 (30776 2007-006E) 
CFESat (30777 2007-006F) 


AV-009 USA-194 (31701 2007-0274) 
2007-027 15-Jun-07 Cabo Canaveral SLC-41 USA-194(2) (31703 2007-0270) 
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O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis 
que possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 
metros e uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-5 para o interior 
do edifício e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões 
de cimento (que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das 
suas paredes. 


Os satélites WGS 


Os Wideband Gapfiller Satellites (WGS) são satélite que foram desenvolvidos para aumentar os serviços de comunicações de 
defesa que são proporcionados pelos satélites DSCS (Defense Satellite Communications System) e pelo Global Broadcasting 
Service, bem como para proporcionar 
uma nova capacidade de comunicações 
em banda Ka em apoio das forças 
militares norte-americanas nos 
diferentes teatros de guerra. Em 
comparação um só satélite WGS é 
capaz de fornecer a mesma capacidade 
de largura de banda que a totalidade da 
constelação de satélites DSCS. O novo 
sistema é capaz de transmitir 
informação entre 2,5 Gbits e 3,3 Gbits 
por segundo, isto é 10 vezes mais 
rápido do que os satélites DSCS. 


A necessidade de uma grande 
quantidade de largura de banda tem 
vindo a aumentar ao longo dos anos 
por parte dos militares norte- 
americanos. Esta necessidade vai desde 
a transmissão de grandes quantidades de vídeo obtido pelos veículos UAV no Iraque e no Afeganistão, até a uma crescente 
dependência entre as altas patentes militares na teleconferência em todo o globo. 





O programa denomina-se Wideband Gapfiller Satellites porque em tempos foi visto como uma capacidade interna entre os 
satélites DSCS e o sistema Advanced Extremely High-Frequency (AEHF) que irá substituir os satélites Milstar. 


O sistema WGsS é utilizado por todos os serviços militares e é baseado no modelo do satélite comercial Boemg 702. Fontes da 
Boeing referem que este modelo possui características que permitem ao operador detectar a presença de interferências para assim 
tomarem contra medidas para preservar as comunicações. Enquanto que os satélites WGS oferecem uma maior protecção contra 
as interferências em comparação com um satélite comercial típico, não permitem no entanto as capacidades de encriptação da 
informação dos satélites Milstar. A encriptação dos dados e 
posterior desencriptação são levadas a cabo pelos terminais 
terrestres. Os WGS permitem, porém, a transmissão de dados 
encriptados. 


O sistema tem muitas aplicações proporcionando serviços 
essenciais de comunicações para os comandantes no terreno 
de combate e para as unidades tácticas e permite também o 
envio de mensagens tais como email. 


Para além de suplantar as comunicações em banda X (os 
satélites operam na zona dos 500 MHz da banda X e na zona 
de 1 GHz da banda Ka, encaminhando a informação numa 
largura de banda instantânea de 4,875 GHz) fornecidas pelos 
satélites DSCS, os satélites WGS adicionam a flexibilidade 
das comunicações em banda Ka. A capacidade de cada satélite 
de encaminhar as comunicações a partir de qualquer destes 
espectros de frequências para qualquer outro a bordo, é em s1 
uma nova capacidade para os utilizadores militares. No 
passado as unidades militares tinham dificuldades quando 
tentavam comunicar com outras unidades utilizando diferentes 
sistemas. Os satélites WGS ajudam a resolver esses problemas 
enquanto aumentam as capacidades de todo o sistema, 
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proporcionando uma melhor capacidade de encriptação e uma maior densidade de espectro onde se pode enviar muito mais 
informação. 


Cada satélite pode servir cerca de vinte áreas diferentes de cobertura. Pode provar até oito ligações orientáveis e ligações em 
banda X formadas por antenas de transmissão / recepção, podendo também projectar dez ligações em banda Ka por parte de 
antenas diplexed, incluindo com antenas com polarização RF seleccionáveis. 


As capacidades de transmissão de vídeo pelos satélites WGS são semelhantes às capacidades já desenvolvidas para a indústria de 
satélites para a transmissão DTH (Direct-To-Home). Porém, os satélites WGS proporcionam a encriptação para imagens das 
localizações inimigas em tempo real. Os comandantes de unidade obtêm assim um acesso de Internet seguro e teleconferência 
com os seus superiores enquanto se deslocam de e para os teatros de operações. 


Os satélites WGS tem uma vida útil de 12 anos, porém o primeiro WGS excedeu em muito todos os parâmetros do programa 
incluindo 25% mais capacidade de envio de informação (downlink) e uma maior flexibilidade de atenuação para as interferências 
devido às condições atmosféricas. O primeiro lançamento foi tão preciso que se espera que a vida útil do satélite seja prolongada 
em 7 anos, alargando o tempo médio de operação para os 19 anos. 


Para além das capacidades básicas dos satélites WGS Block I, os satélites do programa WGS Block 2 possuem um canal para 
transmissões para a inteligência não tripulada aerotransportada e para aviões de vigilância e reconhecimento. Um bypass de 
radiofrequência será utilizado para ligar os UVA em paralelo com os dados através do principal canalizador de informação. 


O aparecimento dos WGS ilustra a forma como os 
militares beneficiam da evolução por parte da 
comunidade civil em avanços tais como os utilizadores 
móveis, multi-transmissão de vídeo e voz nos protocolos 
de serviço de Internet. A aquisição no ano 2000 do 
negócio de satélites da Hughes Electronic's por parte da 
Boeing, trouxe o que então era a maior base de clientes 
comerciais. Ironicamente, a evolução da indústria 
comercial na utilização de mais redes terrestres, tais 
como fibras ópticas, e o facto de os satélites comerciais 
terem mais tempos de vida úteis, tem vindo a reduzir a 
demanda anual. As vendas da Boeing para os utilizadores 
governamentais e militares chegaram a atingir os 90%, 
sendo metade deste valor relativo a missões classificadas. 


Porém, a capacidade da indústria comercial no 
desenvolvimento de novas aplicações continua a orientar 
o mercado e faz com que as transferências de utilizações 
civis para militares seja um elemento importante na 
estratégia dos contratos. Por exemplo, as comunicações 
de Internet, dados, voz, vídeo e aplicações multi-média 
de alta-velocidade que a Boeing desenvolveu para o 
satélite Spaceway-F3 (da Hughes Network System's) 
influenciaram os avanços para os satélites WGsS e para o 
contrato TSAT (Transformational Satellite) da Boemg 
com a Força Aérea dos Estados Unidos. 


Os satélites WGS têm uma massa de 5897 kg e possuem 
dois conjuntos de painéis solares com uma envergadura 
de 48 metros. 


Lançamento do WGS-2 


O lançamento do satélite WGS-2 estava previsto para ter 
lugar a 17 de Março de 2009. No entanto, e já depois do 
foguetão lançador Atlas-5/421 (AV-016) ter sido 
colocado na Plataforma de Lançamento SLC-41, foi 
registada uma fuga no estágio superior Centaur durante o seu abastecimento que levou a que o veículo fosse transportado de 
volta para o interior do edifico VIF. O lançamento fora adiado para o dia 31 de Março, mas foi necessário mais tempo para 
analisar e completar os trabalhos associados à reparação do estágio superior. Assim, fo1 estabelecido o dia 4 de Abril para o seu 
lançamento. 





O transporte do lançador para a plataforma de lançamento iniciou-se às 1310UTC do dia 2 de Abril. O foguetão está colocado 
numa plataforma móvel que é puxada por duas locomotivas ao longo de carris. Estas duas locomotivas estão ligadas à plataforma 
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através de sistemas de fornecimento de energia e comunicações, proporcionando também ar condicionado para a carga a bordo 
do lançador e comunicações com o foguetão. Na área de lançamento encontram-se protegidas dos gases e vibrações resultantes 
da ignição do motores por uma estrutura em betão armado no lado norte da plataforma. Após a chegada à área de lançamento, 
procede-se à ligação de sistemas que permitem o posterior abastecimento do foguetão com os propolentes criogênicos. O 
foguetão Atlas-5 com o satélite WGS-2 chegou à plataforma de lançamento às 1340UTC. 


A contagem decrescente para o lançamento teve início às 1731UTC do dia 3 de Abril. Após o Início da contagem decrescente 
iniciaram-se os preparativos para o abastecimento do estágio Centaur bem como a realização de testes do sistema de orientação 
do lançador. 


Pelas 2130 iniciava-se a evacuação do complexo de 
lançamento SLC-41]1 em antecipação do processo de 
abastecimento do veículo. Pelas 2140UTC eram levados a 
cabo os testes que garantiram que os oficiais encarregados 
da contagem decrescente poderiam interromper os 
procedimentos caso surgisse algum problema. 


A contagem decrescente era suspensa às 2151IUTC (T-2h) 
na primeira de duas suspensões previstas. Esta interrupção 
teve uma duração de 30 minutos e tem como objectivo 
proporcionar à equipa de controladores o tempo necessário 
para resolverem problemas técnicos ou retomarem qualquer 
actividade que se tenha atrasado no decorrer da contagem 
decrescente. No decorrer desta suspensão foi resolvida uma 
questão que havia sido levantada em relação a uma válvula 
no foguetão lançador. A contagem decrescente foi 
retomada às 2221UTC (T-2h). Seguidamente foram 
niciados os procedimentos de arrefecimento ou 
condicionamento térmico da plataforma móvel de 
lançamento evitando asssm um possível choque térmico 
relacionado com a passagem dos propolentes criogénicos a 
baixas temperaturas. 


O início do abastecimento do estágio Centaur com oxigénio 
líquido (LOX) teve início às 2235UTC. O LOX encontra-se 
a uma temperatura de -186ºC e é consumido pelo motor 
RLI1O juntamente com o hidrogénio líquido (LH). 


Pelas 2247UTC terminavam os procedimentos de 
acondicionamento térmico do tanque de oxigénio líquido 
do estágio Atlas e iniciou-se de seguida o processo de 
abastecimento. Entretanto, o processo de acondicionamento 
térmico do estágio de hidrogénio líquido do estágio Atlas 
era iniciado às 2251UTC e terminava às 2319UTC, com o 
abastecimento a ser iniciado de seguida. Pelas 2311UTC 
iniciava-se o arrefecimento do motor RL10 do estágio Centaur. O processo de abastecimento do lançador terminava às 0015SUTC 
do dia 4 de Abril com os níveis de propolente a atingirem os níveis de voo. 





Durante o processo de abastecimento foram registadas leituras de pressão do tanque de hidrazina RP-1 inferiores às normais. Os 
testes levados a cabo não foram capazes de determinar se a pequena fuga se encontrava no equipamento no solo ou no foguetão 
Atlas-5. No entanto, chegou-se à conclusão que a fuga era tão pequena que não representava qualquer preocupação para a equipa 
de lançamento e esta revelou existir uma margem suficiente para o lançamento. 


A última paragem na contagem decrescente iniciava-se às 0017UTC e teve uma duração de 10 minutos terminando às 0027UTC. 
Entretanto, pelas 0023UTC o satélite WGS-2 começava a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia. 


Os sistemas pirotécnicos no solo eram armados às 0027UTC (T-3m 50s) e às 0028UTC (T-3m) o sistema de abastecimento de 
LOX do estágio Atlas era encerrado para permitir a pressurização do respectivo tanque. Pelas 0028UTC (T-2m 30s) os tanques 
de RP-1 e LOX eram pressurizados para o lançamento. 


Às 0029UTC (T-2m) ambos os estágios começavam a utilizar as suas fontes internas de energia e o sequenciador de lançamento 
era iniciado a T-Im 55s (0029UTC). O abastecimento final de LOX e LH2 ao estágio Centaur ocorria a T-Im 50s (0029UTC). O 
sistema de finalização de voo era armado às 0029UTC (T-Im 30s). 
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A T-40s (0030UTC) os tanques do estágio superior Centaur estavam na pressurização necessária para a missão e a T-20s 
escutava-se a frase “Go Atlas. Go Centaur” indicando que tudo estava pronto para o lançamento. 


O lançamento da missão AV-016 iniciava-se às 003]1UTC. O final da queima dos propulsores laterais de combustível sólido 
ocorria às 0032UTC (T+Im 35s), mas somente se separam às 0032UTC (T+2m 25s) numa zona onde a pressão dinâmica é mais 
reduzida permitindo assim uma separação em segurança. Após ter diminuído a potência do seu motor para ultrapassar as 
camadas mais densas da atmosfera terrestre, o motor do primeiro estágio atingia a potência máxima a T+Im 40s (0032UTC). 





O final da queima do primeiro estágio (BECO — 
Booster Engine Cutoff) ocorria às 0035UTC (T+4m 
20s) e o estágio separava-se após a ignição de retro- 
foguetões. O início da ignição do motor RL1O do 
estágio Centaur teve lugar às 0035UTC (T+4m 35s). 
Entretanto ocorria a separação das duas metades da 
ogiva de protecção do satélite WGS-2. 


O final da primeira queima do estágio Centaur 
(MECO-1 Main Engine Cutoff-1) teve lugar às 
0046UTC (T+15m 14s). O início da segunda queima 
ocorreu às O05SSUTC (T+24m 23s) e terminou às 
0059UTC T+28m 57s). Após o final desta segunda 
queima o estágio Centaur levou a cabo uma manobra 
que o colocou na atitude correcta em antecipação da 
separação do satélite WGS-2 que ocorreu as 
0102UTC (T+3 Im 48s). 


Após a separação do estágio Centaur o satélite 
WGsS-2 iniciou um período de duas semanas durante 


as quais levou a cabo uma série de manobras utilizando o seu próprio sistema de propulsão. Posteriormente, e durante um 
período extra de 38 dias, o satélite utilizou o seu sistema de propulsão de xénon para atingir a circularidade da órbita e se colocar 





na sua respectiva posição na órbita geossincrona. 
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Coreia do Norte tenta chegar ao espaço 


No seu eterno duelo com quase a totalidade dos países, a Coreia do Norte tentou colocar em órbita um pequeno satélite artificial 
num voo que certamente também serviu para testar e obter dados relativamente ao seu programa de desenvolvimento de mísseis 
balísticos intercontinentais. 


A 11 de Fevereiro surgiram as notícias que 
vinham confirmar o que já há muito se 
esperava: a Coreia do Norte parecia estar a 
preparar o ensaio de um míssil intercontinental 
com capacidade para atingir o Alasca. Segundo 
um artigo da autoria de Kelly Olsen e publicado 
pela Yahoo! News, a agência de notícias sul- 
coreana Yonhap referia que um veículo 
transportando equipamento de radar havia sido 
observado a deslocar-se para o polígono de 
lançamento na costa nordeste da Coreia do 
Norte a partir de uma fábrica localizada nos 
arredores da capital Pyongyang. 


Notícias publicadas nos dias seguintes referiam 
a prontidão da Coreia do Norte em lançar ogivas 
nucleares ao mesmo tempo que referia a 
montagem de um míssil Taepodong-2 numa 
base localizada na área de Musudan-ri, região 
| de Hwadae, província de Hamgyong. As 
Public : notícias referiam que o míssil teria um 


Lo: É Eve DIGITALGL O BE comprimento de 36 metros e que seria capaz de 


transportar uma carga de 500 kg. 





A 16 de Fevereiro fontes oficiais norte-coreanas referiam que o seu país iria testar um foguetão lançador de satélites e não um 
missil balístico Intercontinental. O lançador Unha-2 1ria colocar em órbita o satélite Kwangmyongsong-2. O programa de ensaios 
estaria inserido em actividades aeroespaciais pacíficas. Porém, já em alturas anteriores a Coreia do Norte havia utilizado os 
termos “desenvolvimento espacial” e “satélite” para encobrir a verdadeira natureza dos ensaios que levou a cabo. Em 1998 a 
Coreia do Norte levada a cabo o lançamento de um míssil Taepodeng-1 que sobrevoaria o Japão e com o qual referia ter 
colocado um satélite em órbita. O lançamento foi mal sucedido. 


Por entre crescentes pressões internacionais para cancelar o teste, a Coreia do Norte anunciava a 12 de Março que o lançamento 
teria lugar entre as 0200UTC e as 0700UTC dos dias 4 a 8 de Abril. Por outro lado, a Coreia do Norte anunciava também a 
trajectória que seria seguida pelo foguetão, referindo que o primeiro estágio deveria cair no Mar do Japão. O Japão já havia 
anunciado por esta altura que 1ria abater o lançador caso este pusesse em causa a segurança do seu território e ao mesmo tempo 
os Estados Unidos estavam atentos às movimentações da Coreia do Norte com um conjunto enorme de dispositivos e meios de 
vigilância. 
A 12 de Março era também referido que o Director da Inteligência 
Nacional dos Estados Unidos, Dennis Blair, indicava que a Coreia do 
gr Norte poderia de facto tentar colocar em órbita um satélite artificial e 
: | não levar a cabo o ensaio de um míssil balistico. 


pese X E A 25 de Março surgiam notícias de que se havia iniciado o 
o abastecimento do lançador na plataforma de lançamento e a 29 de Março 
surgiam rumores de que especialistas iranianos se encontravam na 
Coreia do Norte para auxiliar no lançamento do foguetão Unha-2. 


Com os preparativos para o lançamento finalizados, a 4 de Abril todos 
aguardavam pelas notícias relativas ao lançamento do Unha-2, mas com 
o passar das horas ficou claro que algo se passava. Na verdade, ventos 
fortes forçaram a Coreia do Norte a adiar o lançamento do seu satélite. 


O lançamento do foguetão Unha-2 com o satélite Kwangmyongsong-2 
acabou por ter lugar às 0220UTC do dia 5 de Abril de 2009. 
Aparentemente o primeiro estágio do lançador funcionou como previsto, porém os problemas acabaram por surgir com o 
segundo estágio que não terá entrado em ignição ou cuja ignição não decorreu como previsto acabando por se despenhar no 
Oceano Pacífico após um voo de pouco mais de 3000 km. 
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Segundo a agência noticiosa norte-coreana KCNA o lançamento do Kwangmyongsong-2 teria sido um sucesso com o satélite a 
entrar em órbita às 0229:090UTC. O Kwangmyongsong-2 orbitaria o planeta numa órbita com um apogeu a 1426 km de altitude, 
um perigeu a 490 km de altitude, uma inclinação orbital de 40,6º e um período orbital de 104 minutos e 12 segundos. Segundo 
ainda a agência KCNA o satélite estaria equipado com dispositivos de medição e de comunicações, emitindo canções patrióticas 
revolucionárias em honra de Kim Il Sung e de Kim Jong Il. 


Horas após o lançamento os Estados Unidos referiam que nenhum objecto resultante deste lançamento havia entrado em órbita 
terrestre, afirmação que viria mais tarde a ser confirmada pelas forças espaciais russas. 








Novos dados apontam para um voo mais longo 


Alguns dias após o lançamento norte-coreano, surgiram novas 
evidências que mostravam que o voo teria sido mais longo do que 
inicialmente estimado, revelando também a utilização de um 
sistema de orientação mais avançado. Aparentemente o impacto 
do lançador terá sido a 3846 km de distância em vez dos cerca de 
3057 km avançados pelos serviços de informação norte- 
americanos. 


Aparentemente o veículo também terá ultrapassado os limites 
inferiores do espaço antes de iniciar uma trajectória descendente 
que o levaria a cair nas águas do Oceano Pacífico. A reentrada 
terá ocorrido a uma velocidade lenta o que levou a que os 
destroços caíssem no mar em vez de se desintegrarem na 
atmosfera terrestre. 





A falha no foguetão lançador Unha-2 terá surgido durante a fase 
de separação entre o segundo e o terceiro estágio do lançador. O segundo estágio terá tido uma ignição normal e sem qualquer 
problema. Após o final da queima do segundo estágio o lançador viajou em direcção ao espaço onde o terceiro estágio deveria 
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separar-se. Porém o terceiro estágio de combustível sólido não se terá separado do segundo estágio (as indicações anteriores 
apontavam para que os problemas tivessem surgido no início da queima do segundo estágio). 


A análise aos dados obtidos levam também a concluir que o foguetão Unha-2 possui um sistema de orientação muito mais 
avançado do que havia sido anteriormente demonstrado pelos mísseis norte-coreanos o que pode indicar a sua possível utilização 





como um míssil baseado num silo 
subterrâneo. 


Os detalhes do lançador visíveis nas 
imagens fornecidas pela estação estatal 
de televisão norte-coreana forneceram 
também alguns detalhes interessantes 
acerca do Unha-2. Segundos antes do 
lançamento, são visíveis emanações de 
vapor provenientes da zona de união 
entre o segundo e o terceiro estágio do 
lançador o que leva a crer que o 
veículo estava equipado com algum tio 
de motores de controlo de atitude. Este 
facto não foi observado no lançamento 
do míssil Taepo-Domg-2 em 1998 e 
pode assim indicar um sistema de 
orientação mais avançado do que as 
palas de orientação anteriormente 
utilizadas e que são utilizadas nos 
misseis derivados do míssil Scud. 


Ainda a partir das imagens de televisão 
é possível concluir que os engenheiros 
norte-coreanos adicionaram coberturas 
estruturais no terceiro estágio do 


lançador quando este se encontrava na plataforma de lançamento formando assim um volume constante no diâmetro exterior 
entre o terceiro estágio e a ogiva de protecção de carga. Imagens anteriores obtidas pelo satélite Worldview-1 mostravam um 


terceiro estágio de menor diâmetro e uma ogiva mais protuberante, porém 
as imagens do lançamento mostram um diâmetro constante ao longo 
destas secções do foguetão. O facto de se colocar esta fuselagem extra 
pode estar relacionado com os extremos de temperatura e de efeitos 
aerodinâmicos que o lançador pode sofrer nas partes mais altas da 
atmosfera terrestre. No entanto, seria mais fácil instalar tais paiméis antes 
da colocação do lançador na plataforma de lançamento a não ser que 
existam pontos de acesso à zona do satélite ou ao estágio superior durante 
o processamento na plataforma de lançamento aos quais se possa ter 
acesso durante a fase de preparação do veículo. 


O foguetão lançador Unha-2 


Segundo o Comité Norte-Coreano para a Ciência e Tecnologia, o 
foguetão Unha-2 é um lançador a dois ou três estágios com um 
comprimento de 33,4 metros e uma massa de 108400 kg. Este lançador 
não deriva do veículo Paetudan-l, mas sim a partir do míssil soviético 
Scud. 


O primeiro estágio do Unha-2 tem uma massa de 85000 kg, pesando 6800 
kg sem combustível. E capaz de desenvolver uma força de 1500,6 kN, 
tendo um Tes de 301 s. Consome AK-271//UDMH. 


O segundo estágio tem uma massa de 10330 kg, pesando 1180 kg sem 
combustível. E capaz de desenvolver uma força de 273,7 kN, tendo um 
les de 330 s. Consome AK-27I/UDMH. 





O satélite Kwangmyongsong-2""" 


Segundo dados fornecidos pelo Comité Norte- 
Coreano para a Ciência e Tecnologia, o 
satélite Kwangmyongsong-2 é baseado no 
modelo Golson-Dl e tem uma massa de 400 
kg. O seu tempo de vida útil é de 1,5 anos. 


“O satélite é designado KOCOTEC-1 pelo Comité Norte-Coreano para a Ciência e Tecnologia. 
! A imagem fornecida pelo Comité Norte-Coreano para a Ciência e Tecnologia para ilustrar o satélite Kwangmyongsong-2 é 
uma imagem dos satélites russos 17F13 / 9K34 Strela-3 (também designados Gonets-D1). 
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Por tim, o terceiro estágio CUPB tem uma massa de 3470 kg, pesando 410 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma 
força de 37,7 kN, tendo um les de 317 s. E um estágio a propolente sólido que consome 4KRV21. 


O lançador a dois estágios é capaz de colocar uma carga de 1700 kg numa órbita a uma altitude de 300 km com uma inclinação 
de 38º ou então, quando equipado com o terceiro 
estágio CUPB, uma carga de 580 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. 





Ao lado: Desenho esquemático do foguetão lançador norte- 
coreano Unha-2. Imagem: Norbert Brugge 


(http:/Awww.b14643.de/Spacerockets 1/index.htm). 


Em cima : A plataforma no Centro de Lançamento de Satélites 
de Tonghae a partir da qual foi lançado o foguetão Unha-2 e 
que foi pela primeira vez utilizada em 2006. 





Outras estimativas para o foguetão Unha-2 


Os dados referidos anteriormente e relativos ao foguetão Unha-2 são fornecidos pelo Comité Norte-Coreano para a Ciência e 
Tecnologia e podem não representar as verdadeiras características do veículo. 


O especialista David Wright escreveu um artigo intitulado “An Analysis of North Korea's Unha-2 Launch Vehicle” no qual faz 
uma análise detalhada dos dados disponíveis acerca do Unha-2 e estabelece as seguintes conclusões relativamente às suas 
características. O foguetão Unha-2 terá uma massa no lançamento de cerca de 78000 kg, tendo um diâmetro máximo de 2,25 
metros. O seu primeiro estágio tem uma massa de 65900 kg, tendo uma massa de 6500 kg sem propolentes. O seu impulso 
específico é de 225 s ao nível do mar e de 252 s no vácuo. O seu tempo de queima é de 120 s, desenvolvendo uma força de 
112000kg. Por seu lado, o segundo estágio tem uma massa de 11100 kg, tendo uma massa de 2100 kg sem propolentes. O seu 
impulso específico é de 255 s no vácuo. O seu tempo de queima é de 110 s, desenvolvendo uma força de 21000kg. 


Este modelo estimado por David Wright assume que o Unha-2 utiliza uma tecnologia similar à utilizada no míssil Nodong e no 
míssil Teapodong-1. 


2 Este artigo pode ser encontrado no seguinte endereço http://www .ucsusa.org/assets/documents/nwgs/Wright-Analysis-of-NK - 
launcher-3-18-09.pdf 
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China expande o seu sistema de navegação 


O sistema BeiDou é o componente em órbita de um sistema de navegação e de posicionamento global independente por parte da 
China. Originalmente, o sistema seria desenvolvido ao se lançar uma constelação de satélites em vários estágios entre 2000 e 
2010, desenvolvendo-se no mesmo período os sistemas de aplicações necessários. Este desenvolvimento resultaria numa 
indústria chmmesa de navegação e posicionamento global. 


O desenvolvimento do sistema BeiDou foi iniciado em 1983 com 
uma proposta por parte de Chen Fangyun para desenvolver um 
sistema regional de navegação utilizando dois satélites 
geostacionários, o Twinsat. Este conceito foi testado em 1989 
utilizando dois satélites de comunicações DFH-2/2A. Este teste 
mostrou que a precisão do sistema Twinsat seria comparável ao 
sistema GPS norte-americano. Em 1993, o programa BeiDou foi 
oficialmente iniciado. 


Os satélites BeiDou utilizam o modelo DFH-3 e têm uma 
performance básica similar. Em 2000 dava-se o lançamento dos 
satélites experimentais da série e a constelação final iria consistir em 
quatro satélites em órbitas geossíncronas, sendo dois operacionais e 
dois suplentes. 


O sistema de dois satélites era baseado numa determinação 
interactiva da altitude do utilizador. Cada um dos satélites emitia 
sinais de forma continua para todas as zonas da Terra que lhe eram 
visíveis. A estação do utilizador faria a recepção dos sinais e 
transmitia-os de volta para o satélite. Por seu lado, o satélite enviava 
o sinal recebido para o centro de controlo do sistema. Os 
computadores no centro de controlo do sistema determinavam então 
a distância entre o utilizador e o satélite a partir do tempo que o sinal 
fora originalmente emitido, referenciado com o tempo de emissão, e 
a altura em que o sinal do utilizador havia chegado ao centro de 
controlo. 


O centro de controlo combinava a estimativa inicial da altitude do 
utilizador (e por consequência a distância ao centro da Terra), a 
partir da última referência de altitude do utilizador ou utilizando 
uma estimativa arbitrária tal como o nível do mar, com as distâncias 
a partir destes dois satélites para obter três estimativas de distâncias 
para a posição do utilizador. Isto determinava a primeira estimativa 
da latitude e da longitude do utilizador. Um mapa da região do 
utilizador (possivelmente armazenado de forma digital) era então 
utilizado para se fazer uma estimativa melhorada da altitude do 
utilizador, que podia então ser associada ao cálculo da latitude e 
longitude para se fazer uma melhor estimativa desses valores. 





O contentor transportando o satélite BeiDou-2 
'COMPASS-G2” é transferido por terra a partir das 


instalações da Academia de Tecnologia Espacial da 
China. Imagens: China Defense Mashup. 


Apesar do sistema ser capaz de conseguir precisões semelhantes à 
do sistema GPS (exceptuando em terrenos muito inclinados), tinha 
sérios problemas operacionais. O utilizador tinha de emitir um sinal de forma a obter uma localização e por seu lado, o centro de 
controlo fornecia um único alvo que poderia desactivar o sistema. Porém, era uma forma de obter, com somente dois satélites, 
um sistema militar de navegação próprio, independente e de grande precisão que poderia funcionar num período de guerra. Por 
comparação, os sistemas Navstar, GLONASS ou Galileo, requerem o lançamento de dezenas de satélites. 





O Departamento de Defesa dos Estados Unidos estimou que o sistema BeiDou tinha uma precisão de 20 metros em território 
chinês e nas áreas em redor. Foi também referido que o sistema BeiDou possuía uma capacidade de comunicações activa, 
permitindo aos líderes nacionais o envio em segurança de ordens e receber confirmações e relatórios. 


Porém, uma companhia privada, a BDStar Navigation, foi fundada para desenvolver o segmento de solo do sistema BeiDou e 
para comercializar os receptores para os operadores comerciais. A companhia surgiu como um consórcio com a Canada Novatel 
em Outubro de 2000 para desenvolver e comercializar os receptores GPS. Um ano mais tarde foi finalizado um projecto para o 
Sistema de Serviço de Informações BeiDou-l, que proporcionava a base para aplicações abertas do sistema de navegação 
BeiDou. Um comité industrial conjunto aprovou o plano final em Janeiro de 2003. 
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O financiamento por parte do Ministério da Ciência e Tecnologia da China levou ao Início dos trabalhos no Serviço Integrado de 
Aplicações de Informação de Satélite BeiDou como parte do Plano de Desenvolvimento Nacional Chinês 863. O sistema passou 
nos testes de aceitação em Dezembro de 2005, levando a potenciais aplicações dos receptores BeiDou para os navios de pesca 
oceânica chineses. Em Junho de 2006 foi iniciado o projecto de demonstração comercial para um Serviço de Informação de 
Transacções e de Produção Segura de Pesca Oceânica. 


No entanto, os projectos mais lucrativos da BDStar ainda utilizavam os sinais GPS da Navstar para aplicações tais como a gestão 
de portos de contentores. Dado as restrições operacionais do sistema BeiDou geostacionário, foi sem surpresa que a China 
anunciou uma constelação suplementar colocada em órbitas médias em 2006. O sistema operacional BeiDou-2 era então definido 
como uma constelação de 35 satélites dois quais cinco operavam em órbita geossíncrona e trinta em órbitas médias (a 21000 km 
de altitude com uma inclinação de 55º e período orbital de 12 horas). Os satélites nas órbitas médias utilizaram o mesmo 
princípio de navegação que os sistemas Navstar, GLONASS e Galileo, com relógios internos de alta precisão e um sistema 
orbital de informação a enviar a posição precisa do satélite para os receptores passivos dos utilizadores. A combinação de sinais 
de múltiplos satélites permite ao utilizador o cálculo da sua posição na Terra com alta precisão. 


Dois níveis de serviço são fornecidos pelo sistema BeiDou. O serviço público para utilização civil é grátis para os utilizadores 
chineses e tem uma precisão de 10 metros, proporcionando sinais de sincronização de tempo com uma precisão de 50 ns e 
medição de velocidade com uma precisão de 0,2 m/s. O serviço 
militar é mais preciso, fornecendo informação de estado e uma 
capacidade de comunicação militar. 


Os satélites têm uma massa média de 2200 kg, sendo 1100 kg a 
massa correspondente ao propolente. Os satélites são 
estabilizados nos seus três eixos espaciais. Os satélites BeiDou 
são desenvolvidos pelo Instituto de Pesquisa de Tecnologia 


C OMP A S S-G Espacial do Grupo de Ciência e Tecnologia Espacial da China. 


Em Janeiro de 2009 a China anunciava que o seu sistema 
independente de posicionamento e navegação deverá estar 
completo em 2015 com um total de trinta satélites, dez dos 
quais deverão ser lançados entre 2009 e 2010. 


A designação COMPASS aplica-se aos satélites BeiDou-2 
sendo estes diferenciados entre os satélites em órbita 
geossincrona (COMPASS-G) e em órbitas médias (COMPASS- 


COMPASS-M M). 


O primeiro satélite do sistema foi lançado a 30 de Outubro de 
2000. O BeiDou-lA foi colocado em órbita por um foguetão 
CZ-3A Chang Zheng-3A a partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites X1 Chang. O satélite 
foi colocado numa órbita inicial de transferência para a órbita geossincrona com um apogeu a 41889 km, perigeu a 195 km e 
inclinação orbital de 25,0º, antes de ficar colocado na sua órbita definitiva a 6 de Novembro, ficando estacionado a 140º 
longitude Este. 





O BeiDou-1B era lançado a 20 de Dezembro de 2000 por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a partir do Complexo de 
Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites X1 Chang. O satélite foi colocado numa órbita inicial de transferência 
para a órbita geossincrona com um apogeu a 41870 km, perigeu a 190 km e inclinação orbital de 25,0º. O lançamento deste 
satélite completou o sistema protótipo de dois satélites que deveria fornecer a informação de posicionamento para os serviços de 
transporte de caminho-de-ferro, auto-estradas e de navegação marítima. O satélite foi posteriormente posicionado na órbita 
geossincrona a 80º longitude Este. 


O primeiro satélite suplente, o BeiDou-1C, foi lançado a 24 de Maio de 2003 por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a partir 
do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites X1 Chang. O BeiDou-1C foi colocado na órbita 
geossíncrona a 110º longitude Este. A 2 de Fevereiro de 2007 era lançado o BeiDou-1D por um foguetão CZ-3A Chang Zheng- 
3A a partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites X1 Chang. Este satélite não atingiu a órbita 
geossincrona até Abril do mesmo ano devido a problemas na abertura dos seus painéis solares. Fontes militares norte-americanas 
referiram também a existência de uma nuvem de detritos na altura em que o satélite deveria operar o seu motor de impulso para o 
apogeu. 


O foguetão lançador CZ-3C Chang Zheng-3C 


O foguetão CZ-3C Chang Zheng-3C é um veículo a três estágios de propulsão líquida que combina os estágios do foguetão CZ- 
3B Chang Zheng-3B com dois propulsores laterais de combustível líquido do foguetão CZ-2E Chang Zheng-2E. 


O desenvolvimento do CZ-3C Chang Zheng-3C teve início em 1995 mas aparentemente o seu programa foi suspenso entre 1996 
e 2000 devido ao acidente registado com o foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B em 1996. 
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O primeiro estágio, L-180, tem um comprimento de 23,08 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 179000 kg, 
pesando 9000 kg sem combustível. Desenvolve 3265,14 kN no vácuo, tendo um Tes de 289 s e um Tq de 155 s. Está equipado 
com quatro motores YF-20B que consomem N,0,//UDMH. O primeiro estágio é auxiliado por dois propulsores laterais de 
combustível líquido LB-40 que têm um comprimento de 
15,33 metros, um diâmetro de 2,25 metros e um peso bruto 
de 41000 kg, pesando 3200 kg sem combustível. 
Desenvolve 816,25 kN no vácuo, tendo um les de 291 s e 
um Tq de 128 s. Consomem N,0,/UDMEH. 


O segundo estágio, L-35, tem um comprimento de 7,78 
metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 
39000 kg, pesando 4000 kg sem combustível. Desenvolve 
77700 kgf no vácuo, tendo um Tes de 295 s (Ies-nm de 270 
s) e um Tq de 130 s. Está equipado com um motor YF- 
25/23 que consome N,04,/UDMH. 


O terceiro estágio, H-18, tem um comprimento de 12,38 
metros, um diâmetro de 3,00 metros e um peso bruto de 
21000 kg, pesando 2800 kg sem combustível. Desenvolve 
156000 kN no vácuo, tendo um Tes de 440 s e um Tq de 
470 s. Está equipado com um motor YF-75 que consome 
LOX/LH,. 





O quadro seguinte os últimos dez lançamentos levados a 
cabo com os lançadores CZ-3C Chang Zheng-3C: 


DRGuue Hora (UTC) Satélites 
Lançamento 


2008-019 CZ3C-1 25-Abr-08 15:35:08 TL-1 Tian Lian-1 (32779 2008-0194) 
2009-018 CZ3C-2 14-Abr-09 16:16:03 BeiDou-2 'COMPASS-G2' (34779 2009-0184) 


Lançamento Veículo lançador 





Lançamento do BeiDou-2 'COMPASS-G2"º 


As primeiras notícias sobre o lançamento deste novo satélite 
de navegação da China surgiram na Internet em meados de 
Março com a divulgação de imagens que mostravam o 
transporte de um contentor transportando o satélite desde as 
instalações da Academia de Tecnologia Espacial da China. 
A data avançada na altura para o lançamento foi o dia 19 de 
Março, mas este dia passou e não surgiram quaisquer 
notícias relativas ao mesmo. 


Mais uma vez foi na Internet onde surgiram notícias sobre 
este lançamento avançando-se então a data de 9 de Abril. 
Em princípios de Abril a imprensa espacial chinesa referia 
que o satélite a ser colocado em órbita 1ria ocupar um lugar 
na constelação geossincrona. A 12 de Abril era referido pela 
imprensa chinesa que o lançamento teria lugar a 14 de 
Abril. 


O lançamento do satélite BeiDou-2 “COMPASS-G2' 
acabou por ter lugar às 1616:03UTC do dia 14 de Abril de 
2009 e foi levado a cabo por um foguetão CZ-3C Chang 
Zheng-3€C (CZ3C-2) a partir do Complexo de Lançamento 
LC2 do Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang. 


Na página seguinte podemos ver alguns dos restos do 
foguetão lançador que se despenharam no solo após terem 
sido descartados. 
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Espião indiano em orbita 
Tentar fazer a caracterização de um programa espacial como o Indiano, parece fácil à primeira vista. Porém, até poucos dias 
antes do primeiro lançamento orbital da India em 2009 não se sabia ainda a natureza de um dos satélites que supostamente seria 
transportado pelo foguetão PSLV-C. Este facto levantou questões sobre a origem e a própria natureza do satélite RISAT-2 e logo 
surgiram as sugestões que apontavam para a sua utilização militar e para a sua origem israelita. 


Polar Satellite Launch Vehicle 


O foguetão PSLV foi desenhado e desenvolvido pelo ISRO para 
colocar em órbita polar sincronizada com o Sol, satélites com um 
peso máximo de 1000 kg da classe IRS. Segundo dados 
fornecidos pelo ISRO, desde o seu primeiro voo em Outubro de 
1994 a capacidade do PSLV for aumentada de 850 kg para os 
actuais 1400 kg para uma órbita sincronizada com o Sol a 820 km 
de altitude. O lançador demonstrou também uma capacidade 
múltipla no lançamento de diferentes satélites. 


O PSLV foi desenvolvido no Centro Espacial Vikram Sarabhai, 
Thiruvananthapuram. O sistema de inércia foi desenvolvido pela 
unidade IISU (ISRO Inertial Systems Unit), localizado também 
em Thiruvananthapuram. O Centro de Sistemas de Propulsão 
Líquida desenvolveu os estágios de propulsão líquida bem como 
os sistemas de controlo de reacção. O Centro Espacial Satish 
Dawan, SHAR, processa os motores de combustível sólido e leva 
a cabo as operações do lançamento. 


A melhoria das capacidades do PSLV foi conseguida através de 
vários meios: aumento da capacidade de carga de propolente no 
primeiro, segundo e quarto; melhoria na performance do motor do 
terceiro estágio ao se optimizar o motor e a carga de combustível; 
e introdução de um adaptador de carga de material compósito 
carbônico. A sequência de ignição dos propulsores laterais foi 
também alterada. Anteriormente dois dos propulsores entravam 
em ignição na plataforma de lançamento e os restantes quatro 
entravam em ignição com o veículo já em voo. Esta sequência foi 
alterada, entrando em ignição no solo quatro propulsores e os 
restantes dois entram em ignição com o veículo já em voo. 





O PSLV tem uma altura de 44,4 metros, um diâmetro base de 2,8 
metros e um peso de 294000 kg. O PSLV é um lançador a quatro 
estágios, sendo o segundo e o quarto estágios a combustível 
líquido e os restantes a combustível sólido. O PSLV é capaz de 
colocar 3700 kg numa órbita terrestre baixa a 200 km de altitude 
com uma inclinação de 49,5º em relação ao equador terrestre ou então 800 kg numa órbita de transferência para a órbita 
geossincrona. 


A tubeira e o segmento do primeiro estágio do foguetão 


PSLV-C são transportados para o edificio de 
montagem. Imagem: ISRO. 





O primeiro estágio PS-1 é um dos maiores estágios a combustível sólido actualmente existente, transportando 138000 kg de 
HTPB (Hydroxyl Terminated Poly Butadiene). Tem um peso bruto de 210000 kg (138000 kg referentes ao corpo central 
juntamente com 72000 kg referentes a seis propulsores laterass PSOM-XL com uma massa de 12000 kg cada um) e desenvolve 
uma força de 495590 kgf no lançamento, tendo um Ies de 269 s (Tes-nm de 237 s) e um Tq de 98 s (os propulsores laterais de 
combustível sólido tem um Tq de 49 s). O seu comprimento total é de 20,3 metros e o seu diâmetro é de 2,8 metros, com os 
propulsores laterais a terem um diâmetro de 1,0 metros e um comprimento de 12,4 metros. Em torno do primeiro estágio estão 
colocados seis propulsores de combustível sólido. Destes seis propulsores, quatro entram em ignição no momento T=0, 
aumentando a força inicial do primeiro estágio. 


O segundo estágio PS-2 emprega o motor Vikas, desenvolvido pela Índia, e transporta 40000 kg de UDMH e N,04. Tem um 
comprimento de 11,9 metros, um diâmetro de 2,8 metros e é capaz de desenvolver 73931 kgf no lançamento, tendo um Tes de 
293 s e um Tq de 147 s. Este segundo estágio tem um peso bruto de 45800 kg e um peso de 5300 kg sem combustível. 


O terceiro estágio PS-3 utiliza combustível sólido. Tem um comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 2,0 metros, sendo 
capaz de desenvolver 33519 kgf no lançamento, tendo um les de 294 s e um Tq de 109 s. Tem um peso bruto de 8400 kg, 
pesando 1100 kg sem combustível. O compartimento do motor é fabricado à base de fibra de poliaramida. 
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O quarto estágio PS-4 utiliza dois motores de combustível líquido que consomem MMH (Mono Metil Hidrazina) e MON (Mixed 
Oxides of Nitrogen). Tem um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 2,8 metros, atingindo uma envergadura de 2,0 metros 
e sendo capaz de desenvolver 1428 kgf no lançamento (les de 308 s; Tg de 515 s). Tem um peso bruto de 2920 kg, pesando 920 
kg sem combustível. 


A ogiva de protecção dos satélites tem um 
diâmetro base de 3,2 metros. 


O primeiro lançamento do PSLV (PSLV- 
D1) teve lugar a 20 de Setembro de 1993 
(0512UTC) e acabou num fracasso (1993- 
F03), falhando a colocação em órbita do 
satélite IRS-1E. A primeira missão com 
sucesso teve lugar a 15 de Outubro de 1994 
(OSOSUTC) quando o foguetão PSLV-D2 
colocou em órbita o satélite IRS-P2 (23323 
1994-0684). 


A ogiva de protecção da carga tem um 
diâmetro de 3,2 metros. 


O PSLV utiliza um grande número de 
sistemas auxiliares para a separação dos 
estágios, separação da ogiva de protecção, 
etc. Estes sistemas estão divididos pelos 
diferentes estágios: 


e 1º Estágio: sistema  SITVC 
(Secondary Injection Thrust Vector 
Control) para controlo de 
translação, e motores de reacção 
para controlo da rotação; 


e 2º Estágio: movimentação do motor 
para controlo de translação e motor 
de controlo da rotação; 


e 3º Estágio: escape (tubeira) flexível 
para controlo de translação e 
sistema de controlo de reacção PS- 
4 para controlo da rotação; 


e 4º Estágio: movimentação do motor 
para controlo de translação e 
sistema de controlo de reacção 
reactivável para controlo de atitude. 


O sistema de navegação inercial localizado 
no compartimento de equipamento no topo 
do quarto estágio guia o lançador desde o 
seu lançamento até à injecção do satélite em 
órbita. O veículo possui instrumentação para 
monitorizar a sua performance durante o 
voo. O sistema de detecção fornece 
informação em tempo real sobre o 
desempenho do veículo permitindo uma segurança do voo e permite a determinação da órbita preliminar na qual o satélite é 
colocado. 





A versão PSLV-XL é uma versão melhorada da versão standard do lançador PSLV-C. Com uma massa de 316000 kg no 
lançamento, o PSLV-XL utiliza propulsores laterais de combustível sólido de maior dimensão de forma a obter uma maior 
capacidade de carga em órbita. 
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Lançamento 


2001-049 


2002-043 
2003-046 


Veículo 
lançador 


C3 


C4 
C5 


Modelo 


C 


Data de 


PSLV Lançamento 


22-Out-01 


12-Set-02 


Hora 


04:53:00 


10:24:00 
04:52:08 
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Satélites 


TES (26957 2001-0494) 

PROBA (26958 2001-049B) 
BIRD-1 (26959 2001-049C) 
MetSat-1 (27525 2002-0434) 
ResourceSat-1 'TRS-P6' (28050 2003-0464) 


CartoSat-1 (28649 2005-0174) 
Hamsat *VU-Sat” (28650 2005-017B) 
CartoSat-2 (29709 2007-0014) 
SER-1 (29710 2007-001B) 
Lapan-Tubsat (29711 2007-001C) 
Pehuensat-1 (29712 2007-001D) 
Agile (31135 2007-0134) 
AAM (31136 2007-013B) 
Polaris 'TecSAR'! (32476 2008-0024) 
CartoSat-2A (32783 2008-0214) 
IMS-1 (32786 2008-021D) 
CanX-2 (32790 2008-021H) 
Cute-1.7+APD-2 (32785 2008-021C) 
DELFI-C3 (32789 2008-021G) 
AAUSqat-2 (32788 2008-021F) 
COMPASS-1 (32787 2008-021E) 
Seeds-2 (32791 2008-021J) 
NSL-5 'CanX-6' (32784 2008-021B) 
Rubin-8-A IM (32792 2008-021K) 
Chandrayaan-1 (33405 2008-0524) 
IMP 
RISAT-2 (34807 2009-0194) 
ANUSAT (34808 2009-019B) 


C 
C 17-Out-03 
C 


2005-017 C6 5-Mai-05 04:44:00 


2007-001 C7 10-Jan-07 03:53:00 
2007-013 C8 


2008-002 


23-Abr-07 
21-Jan-08 


10:00:00 
03:45:00 


2008-021 28-Abr-08 03:53:51 


2008-052 XL 22-Out-08 00:52:11 


2009-019 CA 20-Abr-09 01:15:00 





Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão PSLV nas suas diferentes versões. Todos 
os lançamentos são levados a cabo a partir do Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Tabela: Rui C. 
Barbosa 


Os satélites RISAT-2 e ANUSAT 


A bordo do PSLV-ClI2 seguiam os 
satélites RISAT-2 e ANUSAT. O 
satélite RISAT-2 (Radar Imaging 
SATellite-2) tinha uma massa de 300 
kg no lançamento e segundo os dados 
fornecidos pela agência espacial 
indiana, o satélite irá aumentar as 
capacidades da Índia na prevenção e 
gestão de situações de desastre com a 
sua capacidade de observação em 
qualquer altura do dia e em qualquer 
tipo de condição atmosférica utilizando um radar SAR. O RISAT-2 orbita numa órbita com 
uma altitude média de 550 km e uma inclinação orbital de 41º, tendo um período orbital de 
90 minutos. 





SPACECRAFT STOWED CONFIGURATION 





Aparentemente, o lançamento do RISAT-2 surgiu devido ao facto de o desenvolvimento do satélite RISAT-1, com uma massa de 
1780 kg, estar atrasado. Por outro lado, o ambiente de instabilidade no sub-continente indiano terá sido também um factor que 
levou ao lançamento do RISAT-2 o que por si só aponta para uma natureza militar do satélite ou então para uma utilização civil e 
militar. 


A 21 de Janeiro de 2008 a Índia colocou em órbita o satélite Polaris (TecSAR), um satélite israelita de observação e detecção 
remota, ao abrigo de um contrato comercial entre a IAI (Israel Aerospace Industreis) e a Corporação Antrix que comercializa os 
lançadores indianos. 
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Notícias posteriores referiram que o satélite RISAT-2 teria sido adquirido a Israel como parte do contrato para o lançamento do 
Polaris (TecSAR) ou então que o radar SAR havia sido fornecido por Israel como parte desse acordo. O RISAT-2 será então uma 
versão melhorada do satélite TecSAR e o seu desenvolvimento teria sido adiantado 
após os atentados em Novembro de 2008 em Mumbai. 


O satélite RISAT-1 será provavelmente lançado em finais de 2009. 


O pequeno ANUSAT (ANna University SATellte) tinha uma massa de 40 kg no 
lançamento (outras fontes indicam que o satélite tem uma massa de 38 kg). O 
ANUSAT (imagem ao lado cedida pelo ISRO) é o primeiro satélite construído por 
uma universidade indiana tendo por orientação a agência espacial indiana ISRO. O 
satélite irá demonstrar as tecnologias relacionadas com o arquivamento e posterior 
reenvio de mensagens. 


O satélite operará numa órbita com uma altitude media de 550 km, uma inclinação 
orbital de 41º e um período orbital de 90 minutos. 


A bordo do satélite seguem também experiências para a demonstração de tecnologias 
tais como a recepção digital, giroscópios tendo por base a tecnologia MEMS e 
sensores magnéticos de campo. 


A estrutura do satélite, sensores, bateria quimica, painéis solares e actuadores, foram 
fornecidos pelo ISRO, enquanto que a carga e outros subsistemas do ANUSAT 
foram desenhados e fabricados pela Universidade de Anna. 





Lançamento do PSLV-CI2 


A integração do foguetão PSLV-C12 teve início a 26 de Fevereiro de 2009 na SLP (Second Launch Pad). Após a integração do 
primeiro, segundo, terceiro e quarto estágios no interior do edifício de montagem, procedeu-se à integração da carga a ser 
colocada em órbita. 


A contagem decrescente de 48 horas teve início a 18 de Abril e durante este período procedeu-se a vários testes funcionais tanto 
do veículo lançador, como dos satélites e do centro e plataforma de lançamento. 


Nesta missão o foguetão PSLV transportou o módulo de aviónicos avançado que consistiu num sistema de telemetria avançado e 
computadores utilizando o processador Vikram desenvolvido pela India. O módulo de aviónicos orientou o lançador desde a 
ignição até a colocação das duas cargas em órbita. 


A ignição do PSLV-C12 teve lugar às 01]5SUTC. Todas as fases do lançamento decorreram sem problemas incluindo a separação 
da ogiva de protecção a 125 km de altitude. 


A separação dos dois satélites terá ocorrido às 0134UTC. 
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Comunicações seguras para a Itália 


A primeira missão da Sea Launch em 2009 colocou em órbita um satélite de comunicações que irá proporcionar ligações seguras 
para as forças militares italianas e suas aliadas. O lançamento do satélite Sicral-1B teve lugar a 20 de Abril de 2009 e foi levado a 
cabo por um foguetão 11K77 Zenit-3SL/DM-SL que parece ter deixado para trás as memórias de 29 de Janeiro de 2007. 


O lançador 11K77 Zenit-3SL/DM-SL 


O foguetão 11K77 Zemt-3SL/DM-SL, também designado J-1 
(Designação Sheldom) ou SL-16 (Departamento de Defesa dos 
Estados Unidos e NATO), pertence à família dos lançadores Energia e 
foi desenvolvido, na sua versão original como 11K77 Zemt-2, para 
servir como substituto dos lançadores derivados a partir de mísseis 
baliísticos intercontinentais utilizados desde os anos 60. 


O desenvolvimento do Zenit foi iniciado em 1978 e os primeiros testes 
do primeiro estágio Zenit-l foram iniciados em 1982, tendo os 
trabalhos na primeira plataforma destes lançadores sido concluídos em 
Dezembro de 1983. Apesar de todos os trabalhos nas instalações de 
apoio para os veículos estarem prontas, o primeiro lançamento foi 
sucessivamente adiado devido aos problemas no desenvolvimento do 
primeiro estágio. 


Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi iniciada uma série de 
lançamentos de ensaio que se prolongou até 1987 colocando em órbita 
uma série de cargas experimentais, findos os quais todo o sistema do 
Zenit foi aceite para uso militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi utilizada como propulsor 
lateral do potente 11K25 Energia, entretanto abandonado. Foram 
construídas duas plataformas em GIK-5 Baikonur, mas outras 
plataformas em GIK-1 Plesetsk nunca foram concluídas sendo 
entretanto convertidas para serem utilizadas com os Angara. 


Desde o inicio do programa que estava prevista a construção de um 
lançador a três estágios, o Zenit-3, para colocar cargas na órbita 
geossincrona. Esta versão utilizaria o estágio 11D68 Block-D já 
utilizado no 11452 NI Nositol e 8K82K Proton-K, podendo assim 
substituir este lançador na colocação de satélites na órbita de Clarke. 
O foguetão 11K77 Zenit-3SL/DM-SL é colocado Nos anos 80 foi considerado o seu lançamento a partir de uma base 
na posição vertical na Plataforma de Lançamento situada no Cabo York, Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo 
Odyssey ainda antes de esta partir para o local de consórcio Sea Launch para lançamentos a partir de uma plataforma 
lançamento num teste de verificação dos sistemas. petrolífera norueguesa reconvertida e situada no Oceano Pacífico no 


Imagem: Sea Launch. equador terrestre. 


Este foi o 25º lançamento do 11K77 Zemt-3SL dos quais 3 
fracassaram (a 12 de Março de 2000 o segundo estágio do foguetão lançador terminou a sua queima antes do previsto fazendo 
com que a sua carga mergulhasse no Oceano Pacífico a Sul da Ilha de Pitcarm; a 29 de Junho de 2004 o satélite Apstar-5 foi 
colocado numa órbita inútil; a 28 de Janeiro de 2008 o foguetão lançador explodiu na plataforma de lançamento), tendo assim 
uma taxa de sucesso de 88,00%. O primeiro lançamento do Zemt-3SL ocorreu a 28 de Março de 1999 (0129:59UTC) tendo 
colocado em órbita o satélite DemoSat (25661 1999-0144). Por outro lado, o primeiro fracasso teve lugar no seu terceiro 
lançamento ocorrido a 12 de Março de 2000 (1449:15UTC) quando falhou o lançamento do satélite ICO F-1. 





O 11K77 Zemt-3SL desenvolve uma força de 740000 kgf no lançamento, tendo um peso de 471000 kg. Tem um comprimento 
de 59,6 metros e um diâmetro de 3,9 metros. O seu primeiro estágio, Zenit-1, tem um peso bruto de 354300 kg, pesando 28600 
kg sem combustível. No lançamento desenvolve 834243 kgf, tendo um Ies (vácuo) de 337 s, um Ies-nm de 311 s e um Tq de 150 
s. Tem um comprimento de 32,9 metros e um diâmetro de 3,9 metros. Este estágio está equipado com um motor RD-171 
(11D521), com quatro câmaras de combustão, que consome LOX/Querosene. Este motor tem um peso de 9.500 kg, um diâmetro 
de 4,0 metros e um comprimento de 3,8 metros, sendo capaz de desenvolver 806000 kgf (vácuo) com um Tes (vácuo) de 337 s, 
um Tes-nm de 309 s e um Tq de 150 s. Uma versão deste estágio fo1 utilizada como propulsor lateral no lançador 11K25 Energiya 
e recuperados após o lançamento com o uso de pára-quedas. 


O segundo estágio, Zenit-2, tem um peso bruto de 90600 kg e uma massa de 9000 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 
93000 kgf (vácuo), tendo um les de 349 s e um Tq de 315 s. Tem um diâmetro de 3,9 metros e um comprimento de 11,5 metros. 
Está equipado com um motor RD-120 (também designado 11D123). Desenvolvido por Valentin Glushko, o motor tem um peso 
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de 1125 kg, um diâmetro de 1,9 metros e um comprimento de 3,9 metros, desenvolvendo 85000 kgf (em vácuo) com um Tes de 
350 s e um Tq de 315 s. O RD-120 tem uma câmara de combustão e consome LOX/Querosene. 


O terceiro estágio, Block DM-SL ou 11D68, tem um peso bruto de 17300 kg e uma massa de 2720 kg sem combustível. É capaz 
de desenvolver 8660 kgf, tendo um Tes de 352 s e um Tq de 650 s. Tem um diâmetro de 3,7 metros e um comprimento de 5,6 
metros. Está equipado com um motor RD-58M (também designado 11D5SsM). Desenhado por Korolev e desenvolvido entre 
1970 e 1974, o RD-58M tem um peso de 230 kg, um diâmetro de 1,2 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 
8500 kgf (em vácuo) com um les de 353 s e um Tq de 680 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome 
LOX/Querosene. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo 11K77 Zemt-3SL DM-SL: 


Lançamento Data Hora UTC | Veículo Lançador / Est. DM-SL Carga 


2006-023 
2006-034 
2006-049 
2007-F01 
2008-001 
2008-013 
2008-024 
2008-035 
2008-045 
2009-020 


18-Jun-06 
22-Ago-06 
30-Out-06 
29-Jan-07 
15-Jan-08 
19-Mar-08 
21-Mai-08 
16-Jul-08 
24-Set-08 
20-Abr-09 


7:50:00 
3:27:00 
23:48:59 
23:22:38 
11:48:59 
22:47:59 
9:43:59 
5:20:59 
9:27:59 
8:15:59 


SL-22/22L 
SL-22/23L 
SL-22/24L 
SL-16/?L 
SL-25/15L 
SL-32/"L 
SL-29/29L 
SL-34"L 
SL-35/2ºL 
SL-42"'L 


Galaxy-16 (29236 2006-0234) 
Koreasat-5 (29349 2006-0344) 
XM-4 Blues (29520 2006-0494) 

NSS-8 

Thuraya-3 (32404 2008-0014) 
DirecTV-11 (32729 2008-0134) 

Galaxy-18 (32951/2008-0244) 

EchoStar-XI (33207 2008-0354) 

Galaxy-19 (33376 2008-0454) 

Sicral-1B (34810 2009-0204) 


Os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão 11K77 Zenit-3SL DM-SL. Todos os lançamentos são 
executados desde a plataforma Odyssey situada no Oceano Pacífico a 154º longitude Oeste sobre o equador terrestre. 
Tabela: Rui C. Barbosa 


] 
] b 
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Sicral-1B 
O satélite Sicral-1B foi construído em Torino pela Thales 
Alenia Space Italia e é baseado no modelo Italsat-3000. O 


satélite 1rá proporcionar serviços de comunicações 
estratégicas e tácticas para as forças armadas italianas na 
Itália e deslocadas em territórios estrangeiros., bem como 
garantir comunicações móveis com plataformas navais, 
terrestres e aéreas. Também irá proporcionar capacidades 
de comunicações UHF e SHF às forças da OTAN. O 
satélite tinha uma massa de 3038 kg no lançamento. 


O Sicral-1B transporta um repetidor de banda Ka (EHF), 
três repetidores de banda UHF e cinco repetidores de 
banda SHF. 


O contrato para o lançamento do Sicral-IB foi assimado 
em 2007 e o satélite será operado pela Telespazio, uma 
empresa do grupo Thales/Finmeccanica que é baseada em 
Roma. 


O satélite tem uma vida operacional de 13 anos na órbita 
geossincrona a 11,8º longitude Este. O satélite foi 
projectado para alargar o potencial do sistema de 
comunicações com os programas da OTAN até 2019. 
Como investidora no programa do Sicral-1B, a Telespazio 
terá acesso a alguma da capacidade de transmissão do 
satélite. 
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Lançamento do Sicral-1B 


O lançamento do Sicral-1B estava inicialmente previsto para ter 
lugar a 19 de Fevereiro de 2009. Porém, devido a problemas 
técnicos encontrados no satélite, este teve ser transportado de 
volta para o seu fabricante na Europa. O lançamento foi 
consequentemente adiado para Março e posteriormente para 
Abnil. 


Na última semana de Março a Sea Launch resumia os trabalhos 
de preparação para o lançamento que estava então agendado 
para uma janela de lançamento entre as O8I6GUTC e as 
0913UTC do dia 19 de Abril. 


Depois de transportado para as instalações da Sea Launch, o 
satélite foi submetido a uma série de testes para verificar o seu 
estado após o transporte e mais tarde colocado no interior da 
ogiva de protecção. Após uma série de testes a Unidade de 
Carga é transportada desde as Instalações de Processamento de 
Carga sobre um transporte especial que contém um sistema de 
ar condicionado que mantém a temperatura e pressão 
necessárias para o bom funcionamento do satélite. O transporte 
entre as Instalações de Processamento de Carga e a embarcação 
Sea Launch Commander demora pouco mais de 10 minutos. 
Chegada ao Sea Launch Commander, a Unidade de Carga é 
colocada no interior na sala de integração e montagem onde 
será acoplada ao estágio superior Block DM-SL. 





Transporte da Unidade de Carga contendo o satélite de comunicações italiano Sicral-IB para o navio de comando Sea 
Launch Commander no interior do qual é acoplada ao estágio superior Block DM-SL e mais tarde aos estágios inferiores do 
foguetão lançador 11K77 ZEnit-3SL. Imagens: Sea Launch. 
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Após a acoplagem da Unidade de Carga ao estágio Block DM-SL e posterior acoplagem do estágio superior com o segundo 
estágio do foguetão 11K77 Zenit-3SL, o lançador é transferido para a Plataforma de Lançamento Odyssey. O processo de 
transferência do lançador entre as duas embarcações é levado a cabo com extrema precisão. Cabos são ligados a pontos de 
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fixação no lançador que é elevado até uma 
altura de 61 metros para ter acesso ao 
hangar na plataforma de lançamento. O 
foguetão é lentamente transferido para o 
hangar e colocado no sistema de transporte 
e elevação (imagem ao lado cedida pela Sea 
Launch). 


No dia seguinte o foguetão é transportado 
para a zona de lançamento para os testes 
finais. Depois de se verificar todos os 
sistemas, bombas pneumáticas no sistema 
de transporte e elevação elevam o veículo 
para a posição vertical. O lançador 
permanece neste posição durante 24 horas 
durante as quais uma série de testes são 
levados a cabo para avaliar a prontidão para 
o lançamento. No final dos testes o foguetão 
é novamente colocado na posição horizontal 
e transportado de volta para o hangar. 


A Plataforma Odyssey 
abandonava o seu porte 
de abrigo em Long Beach 
em direcção ao equador a 
4 de Abril e dois dias 
mais tarde era a vez do 
Sea Launch Commander 
iniciar a sua viagem 
(Imagens ao lado cedidas 
pela Sea Launch). 
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A 14 de Abril o lançamento era adiado por 24 horas e no dia seguinte as duas embarcações chegavam à área de lançamento 
localizada no Equador terrestre a 154º longitude Oeste. Após chegarem ao local foram iniciadas as operações de balastro da 
Plataforma Odyssey para a colocar à profundidade de lançamento e assim aumentar a sua estabilidade. Ao mesmo tempo que se 
dava início à contagem decrescente de 72 horas, foram 
também iniciados os testes do sistema de lançamento, 
foguetão lançador e satélite. 


Antes de se iniciar as operações de abastecimento do 
foguetão lançador 11K77 Zemnt-3SL/DM-SL, a Plataforma 
Odyssey foi evacuada e todo o pessoal posicionado em 
segurança no navio de comando Sea Launch Commander. 





Imagem do Sea Launch Commander obtida a partir de uma 
webcam instalada na Plataforma Odyssey e que mostra a 
chegada do navio de comando à área de lançamento. 
Imagem: Sea Launch. 





Com as condições atmosféricas a registarem uma temperatura de 
26,7ºC, com os ventos a soprar de Este / Sudeste a 9,7 nós e com ondas de 2,1 metros de Este, a contagem decrescente decorreu 
sem qualquer problema e o lançamento acabou por ter lugar às 0815:59,155SUTC do dia 20 de Abril de 2009. O foguetão 11K77 
Zenit-3SL/DM-SL atinge a zona de máxima pressão dinâmica às 0817:04UTC e atinge o pico de aceleração às 0817:58UTC 
registando-se 3,98 g. O final da queima e separação do primeiro estágio ocorre às 0818:28UTC a uma altitude de 78 km, 
seguindo-se a separação das duas metades da ogiva de protecção do satélite Sicral-1B às 0819:40UTC a uma altitude de 137 km. 
O final da queima e separação do segundo estágio ocorreu às 0824:28UTC. Nesta fase a Unidade Orbital (Block DM-SL 
juntamente com o satélite Sicral-1B) 
encontra-se numa trajectória sub 
orbital com um apogeu a 233 km de 
altitude e um perigeu a -1949 km de 
altitude. Para elevar o perigeu e 
colocar o conjunto numa órbita 
inicial, é necessário ao Block DM- 
SL levar a cabo a sua primeira 
queima que tem lugar as 
0824:38UTC e que termina as 
0833:10UTC. Após esta primeira 
queima do Block DM-SL a Unidade 
Orbital ficou colocada numa órbita 
com um apogeu a 14108 km de 
altitude, um perigeu a 200 km de 
altitude e uma inclinação orbital de 
0º. 


A segunda queima do estágio 
superior iria ocorrer às 0941:06UTC 
e terminaria às 0954:08UTC. Após a segunda e última queima do Block DM-SL a Unidade Orbital ficou colocada numa órbita 
com um apogeu a 35678 km de altitude, um perigeu a 8604 km de altitude e uma inclinação orbital de 0º. 





A separação entre o estágio Block DM-SL e o satélite Sicral-1B ocorria às 1004:48UTC a uma altitude de 13273 km. O satélite 
atingia o seu apogeu orbital às 1540:48UTC. O satélite utilizaria os seus próprios meios de propulsão para atingir a órbita 
geossincrona. 
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Detecção remota ou novo espião da China? 


Em Abril de 2006 a China lançava o primeiro de uma série de satélites que eram anunciados como veículos de detecção remota. 
Porém, cedo os satélites YaoGan Weixing”” foram referenciados pelos analistas ocidentais como veículos de reconhecimento 
militar. Os satélites eram resumidamente referenciados pelas autoridades chmmesas com o objectivo de levar a cabo experiências 
científicas, análise do solo, estimativa de colheitas e monitorização de desastres. Aparentemente os satélites são operados pelo 
Exército de Libertação do Povo para fornecer imagens de alta resolução tanto para aplicações civis como militares. 


Dos satélites até agora colocados em órbita foram identificados dois tipos, sendo alguns satélites destinados para a observação 

electro-óptica digital e outros para a observação utilizando radares SAR (Synthetic Aperture Radar). Os satélites de observação 

electro-óptica digital foram desenvolvidos pela 5º Academia do CASC, enquanto que os satélites SAR foram desenvolvidos pela 
8” Academia do CASC. 


O satélite YG-1 YaoGan Weiximg-1 (29092 2006-0154) foi 
colocado em órbita a 27 de Abril de 2006” por um foguetão 
CZ-4C Chang Zheng-4C (CZ4C-1) a partir do Centro de 
Lançamento de Satélites de Taiyuan. O satélite, com uma massa 
de 2700 kg no lançamento, encontrava-se no interior de uma 
ogiva com um comprimento de 10,0 metros e um diâmetro de 
3,8 metros. O satélite for colocado numa órbita quase polar 
sincronizada com o Sol a cerca de 603 km de altitude. 
Posteriormente foi referido que o YaoGan Weixing-l1 estaria 
equipado com um painel solar electricamente activado e que se 
expandiu após o envio do comando por parte do centro de 
controlo. 


Não se tem conhecimento em qual banda o radar opera nem que 
tipo de resolução é capaz de atingir. 


Outros três lançamentos na série foram levados a cabo desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. 


O programa SAR 


Os radares SAR são um instrumento de microondas que produz 
imagens de alta resolução da superfície da Terra em quaisquer 
condições atmosféricas e em qualquer hora do dia. Um 
instrumento SAR pode medir tanto a intensidade como a fase da 
radiação microondas emitida, originando não só uma alta 
sensibilidade à textura mas também em algumas capacidades 
tridimensionais. Enquanto os sistemas ópticos convencionais 
para obtenção de imagens são menos efectivos durante a noite e 
em más condições atmosféricas, o sistema SAR gera a sua 
própria radiação microondas que pode penetrar nas nuvens, 
neblina, águas baixas e mesmo no solo para obter imagens de 
alta resolução da superficie da Terra bem como debaixo de água 
e a baixa profundidade no solo. 





Lançamento do satélite YG-1 YaoGan Weixing-1 (29092 


O desenvolviment te da China da tecnologia SAR foi 
2006-0154) a 27 de Abril de 2006 por um foguetão CZ- eee ro Oi 


iniciado em finais dos anos 70 do Século XX. Em 1981 foi 
operado pela primeira vez o primeiro sistema SAR mono- 
polarizado transportado por um avião. O sistema foi 
desenvolvido pelo Instituto de Pesquisa Electrónica da 
Academia de Ciências da China. O primeiro sistema SAR multi-polarizado foi introduzido nos anos 90 para a monitorização de 
mmundações. O primeiro sistema operacional em tempo real que poderia analisar as imagens a bordo de um avião e transmiti-las 
para estações no solo fo1 introduzido em 1994. 


4C Chang Zheng-4C (CZ4C-1) a partir do Centro de 
Lançamento de Satélites de Taiyuan. Imagem: Xinhua 





Há muito que a China planeava colocar em órbita um satélite SAR para obter imagens em alta resolução tendo em vista a sua 
aplicação em quaisquer condições atmosféricas, nomeadamente na localização de forças navais do Estreito de Taiwan. A China 
também desenvolveu um interesse particular na potencial aplicação civil destes sistemas após os danos provocados pelas 
mmundações e deslizamento de terras originados pelos tufões de 1994. Enquanto que a China utilizava sistemas de detecção 


“ «Satélite de Detecção Remota” RE THEN 5 — “Yaogan Weixing liu hao” 
“O lançamento do YG-1 YaoGan Weixing-1 teve lugar às 2248UTC. 
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remota por observação óptica, surgiu um interesse particular na obtenção de imagens através de microondas que poderia penetrar 
na região Sul da China quase permanentemente coberta de nuvens. Crê-se que o sistema espacial SAR da China tenha 
beneficiado da sua cooperação com a Rússia e com a Europa. 


Por seu lado, o Exército de Libertação do Povo vê a obtenção de imagens pelos sistemas SAR como vital para a sua capacidade 
do domínio da informação em futuros conflitos. Ao contrário dos sistemas ópticos passivos convencionais, os sistemas SAR 
espaciais podem levar a cabo através das nuvens, chuva, nevoeiro e poeiras para detectar alvos no solo ou subsolo, e pode ser útil 
para a criação de mapas militares detalhados. Os engenheiros chmeses têm examinado os satélites SAR como um meio de 
detectar submarinos inimigos em águas pouco profundas. 


A pesquisa e o desenvolvimento iniciais da primeira geração de sistemas SAR espaciais teve lugar em finais dos anos 80 e o 
desenvolvimento dos primeiros modelos deu-se em 1991. Em Maio de 1995 o Comité Estatal de Ciência e Tecnologia e o 
COSTIND aprovaram o desenho e os trabalhos associados aos sistemas de transmissão de dados em alta velocidade. Um sistema 
de simulação no solo para a primeira geração de satélites SAR fo1 desenvolvido pelo CAS e pelo BUAA em finais dos anos 90. 
Mesmo antes do lançamento da primeira geração de satélites SAR, já se havia iniciado a pesquisa da segunda geração destes 
sistemas. Segundo alguns relatórios, a segunda geração de satélites SAR estaria prevista para o 11º Plano de Desenvolvimento 
Quinquenal da China (entre 2006 e 2010). 


As principais empresas estatais envolvidas no desenvolvimento do sistema SAR incluem o Instituto Académico da China para as 
Ciências Electrónicas (instrumentos SAR), Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai (desenho do satélite e veículo 
lançador CZ-4B), Instituto 501 e Instituto 504 da Academia de Tecnologia Espacial da China, Instituto de Pesquisa de 
Tecnologia Electrônica de Nanyimg, Instituto de Equipamento Electrónico do Sudoeste e a Universidade de Aeronáutica e 
astronáutica de Pequim (BUAA). 


O Instituto de Pesquisa Electrônica do CAS foi designado, ao 
abrigo do Projecto 863, para desenvolver um sistema SAR 
nacional desde os finais dos anos 80. São escassos os detalhes 
disponíveis acerca do sistema SAR transportado a bordo dos 
satélites JB-5 JianBing-5, mas alguma informação do CAS 
revelou que o protótipo do SAR desenvolvido, utiliza a banda 
L e é capaz de duas opções de resolução. Em modo de alta 
resolução o sistema possui uma resolução de 5 metros e um 
campo de visão de 40 km. Por outro lado, no modo de baixa 
resolução o sistema tem uma resolução de 20 metros e um 
campo de visão de 100 km. O protótipo foi testado a bordo de 
um avião e os resultados foram satisfatórios. 


A 25 de Maio de 2007” era anunciado o lançamento do 
satélite YG-2 YaoGan Weixing-2 (31490 2007-0194) por um 
foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-8) a partir do 
Centro de Lançamento de satélites de Jiuquan. Mais uma vez 
o novo satélite foi anunciado como um veículo destinado à 
detecção remota, mas crê-se que na realidade o YaoGan 
Weixing-2 tenha sido o primeiro de uma nova geração de 
satélites de reconhecimento digital. Estes satélites terão 
substituído os veículos FSW-4 que faziam regressar uma 
cápsula com filme contendo imagens obtidas durante a sua 
missão. Os novos satélites terão uma resolução de 0,6 metros 
a 1,9 metros. O segundo satélite deste tipo (o YG-4 YaoGan 
Weixing-4) foi lançado a 1 de Dezembro de 2008'º desde 
Jiuquan. 


Lançamento do satélite YG-2 YaoGan Weixing-2 (31490 
2007-0194) por um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 
(CZ2D-8) a partir do Centro de Lançamento de satélites 


de Jiuquan. Imagem: Xinhua. 





A tabela seguinte mostra os lançamentos levados a cabo da série de satélites YaoGan Weixing. 


> O lançamento do YG-2 YaoGan Weixing-2 teve lugar às 0712UTC. 
' O lançamento do YG-4 YaoGan Weixing-4 teve lugar às 0442UTC. 
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apa ora Veículo Lançador Local 


Satélite Desig. Int. NORAD Lançamento UTC 


YaoGan Weixing-1 2006-0154 29092 27-Abr-06 22:48:00 


Lançamento 

CZ-4C Chang Zheng-4C ; 
(CZAC-1) Taiyuan, LC1 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(CZ2D-8) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(CZ4C-2) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(CZ2D-10) 

YaoGan Weixing-5 2008-0644 33456  15Der0g 032205 to E DÊ Taiyuan, LC? 


YaoGan Weixing-6 2009-0214 34839 22-Abr-09 02:55:05  CZ-2C Chang Zheng-2C Taiyuan, LC1 


YaoGan Weixing-2 2007-0194 31490 25-Mai-07 07:12:00 Jiuquan, SLS-2 


YaoGan Weixing-3 2007-0554 32289 11-Nov-07 22:48:35 Taiyuan, LC1 


YaoGan Weixing-4 2008-0614 33446 01-Dez-08 04:45:00 Jiuquan, SLS-2 





O foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2C 


O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo a propulsão líquida principalmente utilizado 
para colocar cargas em missões destinadas à órbita terrestre baixa. O CZ-2C é a versão mais 
frequentemente utilizada dos lançadores Chang Zheng. De forma a satisfazer as necessidades 
dos diferentes clientes, a Academia Chmesa de Veículos Lançadores (ACVL) desenvolveu um 
novo estágio superior, o SD, que tem sido utilizado comercialmente desde o final dos anos 90 
e que levou a cabo sete missões bem sucedidas para colocar em órbita satélites da rede 
Iridium. 


O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C está disponível em três versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois estágios para missões em órbitas 
baixas, inferiores a 500 km de altitude, e com uma capacidade de carga de 
3.366 kg (altitude de 200 km, inclinação orbital de 63º em relação ao 
equador terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ-2C/SD, CZ-2C/SM e o veículo CZ- 
2€C utilizado em Abril de 2004, denominado CZ-2C/CTS. De acordo com 
recentes observações estas versões parecem compartilhar o primeiro e 
segundo estágio. Comparado com a versão original, o segundo estágio é 
mais alongado com o primeiro estágio a permanecer com o mesmo 
comprimento. Pode haver no entanto, melhorias nos motores utilizados 
nestes lançadores. As diferenças nestes veículos situam-se ao nível da 
utilização ou não de diferentes estágios superiores e que estágios superiores 
são utilizados. Uma designação alternativa para a versão de três estágios do 
CZ-2C é “CZ-2C Block 2”, denominando “CZ-2C/2” a versão de dois 
estágios. Estes lançadores são utilizados para colocar satélites em órbitas 
baixas ou órbitas sincronizadas com o Sol (polares) superiores a 500 km de 
altitude com uma capacidade de carga de 1.456 kg (altitude de 900 km, polar 
e sincronizada com o Sol). A versão CZ-2C/CTS utiliza um estágio superior 
estabilizado nos seus três eixos espaciais. O CTS consiste de um adaptador 
de carga e um sistema de manobra orbital, podendo colocar cargas em 
órbitas terrestres baixas ou órbitas sincronizadas com o Sol (órbitas polares). 


e A versão utilizada a 29 de Agosto de 2004. Comparada com versões 
anteriores apresenta um primeiro estágio mais alongado e quatro 
estabilizadores aerodinâmicos colocados no fundo do primeiro estágio. O 

seu comprimento total é de 42 metros. Uma nova designação poderá ser “CZ-2C Block 3” ou simplesmente 

"CZ2CS. 





O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no seu comprimento 
consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no lançamento (vibrações, choque, 
pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado do lançamento comercial de satélites. 


O primeiro estágio, L-140, tem um comprimento de 25,72 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 153000 kg, 
pesando 10000 kg sem combustível. Desenvolve 336000 kgf no vácuo, tendo um les de 291 s (Iles-nm de 261 s) e um Tq de 122 
s. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,/UDMEH. 
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O segundo estágio, L-35, tem um comprimento de 7,757 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 39000 kg, 
pesando 4.000 kg sem combustível. Desenvolve 77700 kgf no vácuo, tendo um Tes de 295 s (Ies-nm de 270 s) e um Tq de 130 s. 
Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 


O quadro seguinte os últimos dez lançamentos levados a cabo com os lançadores CZ-2C Chang Zheng-2C (em todas as suas 
versões): 


Local de 
Lançamento 


Hora 
(UTC) 


Data de 
Lançamento 


Veículo 


lançador Satélites 


Lançamento 


1999-032 
2003-061 
2004-012 


2004-029 
2004-033 
2005-027 
2006-035 
2007-010 


2008-041 
2009-021 


CZ-2C/SD 
CZ-2C/SM 
CZ-2C/2 


CZ-2C/SM 
CZ-2C/3 
CZ-2C/3 

CZ-2C 
CZ-2C/2 
CZ-2C/SMA 


CZ-2C/3 


11-Jun-99 
29-Dez-03 
18-Abr-04 


25-Jul-04 

29-Ago-04 
2-Ago-05 
9-Set-06 

11-Abr-07 


6-Set-08 
22-Abr-09 


17:15:34 
19:06:18 
15:59:00 


7:05:00 
7:50:00 
7:30:00 
7:00:00 
3:27:00 
3:25:03 
2:55:05 


Taiyuan 


Xi Chang 


Xi Chang 


Taiyuan 
Jiuquan 
Jiuquan 
Jiuquan 
Taiyuan 


Taiyuan 


Taiyuan 


Iridium-14A (25777 1999-0324) 
Iridium-20A (25778 1999-032B) 
TC-1 Tan Ce-1 (28140 2003-0614) 
Tansuo-1 (28220 2004-0124) 
Naxing-1 (28221 2004-012B) 

TC-2 Tan Ce-2 (28382 2004-0294) 
FSW-4 (1) (28402 2004-0334) 
FSW-4 (2) (28776 2005-0274) 

SJ-8 Shi Jian-8 (29385 2006-0354) 
HY-1B Hai Yang-1B (31113 2007-0104) 
HJ-1A Huan Jing-1A (33320 2008-0414) 
HJ-1B Huan Jing-1B (33321 2008-041B) 
YG-6 YaoGan Weixing-6 (34839 2009-0214) 


NIE Ti - 
RO TESRAR EA ir: 
ri ; - É e. M | E 





Lançamento do YG-6 YaoGan Weixing-6 


A 21 de Abril de 2009 a secção de ciência e tecnologia da versão on-line do jornal People's Daily, anunciou o lançamento do 
YaoGan Weixing-6 a 22 de Abril de 2009, referindo o lançamento de um satélite de detecção remota desde o Centro de 
Lançamento de Satélites de Taiyuan. O lançamento seria confirmado no mesmo dia pela agência de notícias Xinhua. 


O lançamento acabou por ter lugar às 0255:04,562UTC do dia 22 de Abril e foi levado a cabo por um foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C/III a partir do Complexo de Lançamento LC] do Centro de Lançamento de Satélites de Taryuan. Segundo a agência 
Xinhua o satélite YG-6 YaoGan Weixing-6 será utilizado para “estudos dos recursos terrestres, protecção e vigilância 
ambiental, planeamento urbano, estimativa de colheitas, redução e prevenção de desastres naturais, e para a realização de 
experiencias espaciais”. 


O YaoGan Weixing-6 foi desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai da Corporação Aeroespacial de 
Ciência e Tecnologia da China. 
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Segundo alguns analistas ocidentais, o YG-6 YaoGan Weixing-6 poderá ser o primeiro veículo da série militar JB-7 Jian Bing-7. 
Esta foi a primeira vez que um satélite YaoGan fo1 colocado em órbita por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C com o satélite a 
ser colocado num novo tipo de órbita tendo em conta esta série de satélites apontando-se assim para um satélite com uma massa 
inferior a 2700 kg (JB-5 Jian Bing-5). 


A natureza do YG-6 acabou por ser revelada numa carta de felicitações enviada pela Academia de Ciências da China ao 
congratular o lançamento do satélite radar JB-7 Jian Bing-7 (1). 


O YG-6 YaoGan Weixing-6 foi colocado numa órbita inicial com um apogeu a 520 km de altitude, perigeu a 487 km de altitude, 
inclinação orbital de 97,64º e período orbital de 94,69 minutos. A 26 de Abril o satélite havia manobrado para uma órbita com 
um apogeu a 513 km de altitude, perigeu a 512 km de altitude, inclinação orbital de 97,66º e período orbital de 97,66 minutos. 
Esta órbita repete-se a cada 47 dias. 


Lançamento do satélite YG-6 YaoGan Weixing-6 por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C a partir do Centro de 
Lançamento de satélites de Taiyuan e dois aspectos do Centro de Controlo de Lançamento. Imagens: Xinhua e CCTV-9. 
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Lançamento do Cosmos 2450 — novo Kobalt'-M 


Às 1658UTC do dia 29 de Abril era lançado desde o Cosmódromo GIK-1 Plesetsk um foguetão 114511U Soyuz-U que 
colocaria em órbita um satélite militar que receberia a designação Cosmos 2450. Apesar de indicações iniciais levarem a crer que 
este seria o primeiro satélite da série Liana-Lotus, posteriormente confirmou-se que o Cosmos 2450 é um satélite do tipo Kobalt- 
M destinado a obter imagens de alta resolução da superficie terrestre. 


Origem dos satélites Yantar-4K2M 


A 21 de Julho de 1967 é emitido do Decreto 
Governamental 715-240 “Sobre o desenvolvimento de 
sistemas espaciais para reconhecimento naval 
nomeadamente o satélite US e um foguetão derivado do 
míssil R-356 — desenvolvimento de trabalhos sobre o 
satélite de reconhecimento naval US, aprovação dos 
trabalhos no satélite Yantar-2K e desenrolar dos 
trabalhos no veículo 7K-VI Zvezda”. Com este decreto 
foi proposta toda uma família de veículos Yantar pelo 
bureau de Kozlov durante o desenvolvimento inicial. O 
satélite Yantar foi derivado originalmente a partir dos 
veículos Soyuz, incluindo os sistemas desenvolvidos 
para o veículo militar Soyuz VI. Durante a fase de 
desenho e desenvolvimento este aspecto fo1 alterado até 
que o veículo resultante tinha pouco em comum com os 
veículos Soyuz. 


Após os numerosos problemas nos primeiros voos de 
ensaio das 7K-OK Soyuz, Kozlov ordenou uma alteração 
completa no desenho do veículo militar tripulado 7K-VI. 
O novo veículo, capaz de transportar uma tripulação de 
dois cosmonautas, teria uma massa total de 6600 kg e 
poderia operar durante um mês em órbita terrestre. O 
novo desenho alterava a posição do módulo de descida e 
do módulo orbital da Soyuz e possuía uma massa que 
ultrapassava em 300 kg a capacidade do lançador 
114511 Soyuz. Por esta razão Kozlov desenhou uma 
nova variante deste lançador, o 11ASIIM Soyuz-M. O 
projecto foi aprovado pelo Comité Central do Partido 
Comunista com o primeiro voo previsto para ter lugar em 
1968 e com as operações a serem iniciadas em 1969. 
Infelizmente o novo lançador, cujas diferenças em 
relação ao modelo inicial são desconhecidas, nunca foi 
produzido. 





O foguetão 11A4511U Soyuz-U com o satélite Cosmos 2450 na 


Plataforma de Lançamento LC16/2 do Cosmódromo GIK-1 Entretanto o desenvolvimento do satélite Yantar-2K foi 


levado por adiante mas os primeiros voos de ensaio 
mostraram que o veículo não era capaz de proporcionar 
um aviso de ataque estratégico. Um encontro do Conselho de Desenhadores Chefe no TSSKB que teve lugar em Maio de 1977 
levou a cabo uma revisão de planos alternativos. Três outras variantes seriam desenvolvidas, sendo uma delas o satélite de alta 
resolução Yantar-4K. Este projecto deveria ser implementado em duas fases: o Yantar-4K 1, lançado pelo foguetão 114511U 
Soyuz-U, e o Yantar-4K2, que deveria ser lançado pelo foguetão 11K77 Zemt-2. 


Plesetsk. Imagem: Novosti Kosmonavtiki. 





O modelo Yantar-4K 1 iria aumentar o tempo de vida operacional em 50% com o satélite a permanecer em órbita durante 45 dias 
tendo um sistema de obtenção de imagens melhorado, a câmara Zhemchug-18 desenhada pela empresa PO Krasnogorskiy 
Zavod. Este modelo poderia obter imagens até um ângulo de 60º à esquerda ou à direita da sua trajectória orbital, possuindo uma 
maior quantidade de filme do que as versões anteriores. Externamente os dois modelos eram dificeis de distinguir e as suas 
massas eram virtualmente iguais, sendo utilizado o lançador 11A511U Soyuz-U para colocar o satélite em órbita. 


O projecto de desenvolvimento decorreu sem qualquer problema e de forma rápida com o primeiro modelo de voo a estar pronto 
em 1979. O primeiro voo teve lugar a 27 de Abril de 1979 (Cosmos 1097) e teve uma duração de 30 dias. Uma segunda missão 
fo1 colocada em órbita a 29 de Abril de 1980 (Cosmos 1177) e também decorreu sem problemas levando a uma missão de teste 
lançada a 30 de Outubro desse mesmo ano que serviu de aceitação do sistema. O modelo Yantar-4K1 foi aceite para serviço 
militar em 1982 com o nome de código Oktan. Em 1984 a produção dos satélites foi transferida do TSKB Samara para o KB 
Arsenal devido a problemas de capacidade de fabrico. 
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Os modelos Yantar-4K 1 vieram substituir os satélites de reconhecimento da série Zenit. Após o ano 2000 surgiram os modelos 
melhorados do Yantar-4K2M designados Kobalt-M. A designação Kobalt havia sido originalmente atribuida aos modelos 
Yantar-4K2 que seriam colocados em órbita pelo foguetão 11K77 Zemt-2. 


Nome Desig. Int. | NORAD aa Hora (UTC) Local Lançamento na Res 
Lançamento recuperação 


Cosmos 2410 | 2004-0084 24-Set-04 16:50:00 GIK-1 Plesetsk, LC16/1 9-Jan-05 
Cosmos 2420 | 2006-017A 3-Mai-06 17:38:00 GIK-1 Plesetsk, LC16/2 16-Jul-06 
Cosmos 2427 | 2007-022A 7-Jun-07 18:00:00 GIK-1 Plesetsk, LC16/1 22-Ago-07 


Cosmos 2445 | 2008-0584 14-Nov-08 15:50:00 GIK-1 Plesetsk, LC16/2 23-Fev-09 
Cosmos 2450 | 2009-022A 29- A br-09 16:58:00 GIK-1 Plesetsk, LC16/2 


Esta tabela mostra os quatro satélites desta série colocados em órbita. Todos os lançamentos foram levados a cabo por 
foguetões 11A511U Soyuz-U. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Os satélites Yantar-4K2M operam em órbitas típicas com um perigeu a 171 km de altitude, apogeu a 334 km de altitude e com 
uma inclinação orbital de 65,7º. Têm um comprimento de 6,30 metros e um diâmetro máximo de 2,70 metros. A sua massa é de 
aproximadamente 6600 kg. 


Um aspecto geral do Complexo de Lançamento LC16/2 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk antes do lançamento do Cosmos 
2450 por um 114511U Soyuz-U que se encontrava na sua fase de abastecimento. Imagem: Novosti Kosmonavtiki. 
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O foguetão IIASIIU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, 
mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais variados tipos 
de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as 
designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos 
Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress de 
Produção e Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, sobre 
contrato com a agência espacial russa. 


No total já foram lançados 730 veículos deste tipo dos quais somente 18 
falharam, tendo assim uma fiabilidade de 97,5% (incluindo o lançamento 
do Progress M-01M). 


O foguetão 11A511IU Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um 
peso de 313000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297000 
kg sem a sua carga. Sem combustível o veículo atinge os 26500 kg 
(contando com a ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma 
altura máxima de 36,5 metros (sem o módulo orbital). É capaz de 
colocar uma carga de 6855 kg numa órbita média a 220 km de altitude e 
com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre. No total 
desenvolve uma força de 410464 kgf no lançamento, tendo uma massa 
total de 297400 kg. O seu comprimento atinge os 51,1 metros e a sua 
envergadura com os quatro propulsores laterais é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter 
uma altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. 
O diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e 
os 3,3 metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um 
sistema de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 
10 km em respeito à altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e 
de 2º no que diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio constituído por 
quatro propulsores laterais a combustível líquido designados Block B, V, 
G e D. Cada propulsor tem um peso de 43400 kg, pesando 3800 kg sem 
combustível. O seu comprimento máximo é de 19,8 metros e a sua 
envergadura é de 3,82 metros. O tanque de propolente (querosene e 
oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada propulsor tem como 
componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas 
(peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de pressurização 
dos tanques de propolente (nitrogénio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca 
de 118 s. O RD-117 desenvolve 101130 kgf no vácuo durante 118 s. O 
seu les é de 314 s e o Tes-nm é de 257 s, sendo o Tg de 118 s. Cada 
motor tem um peso de 1200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um 
comprimento de 2,9 metros. Têm quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão no interior de 58,50 bar. Este motor foi 
desenhado por Valentin Glushko. 


O Block A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, 
estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 
99500 kg, este estágio pesa 6550 kg sem combustível e é capaz de 
desenvolver 99700 kgf no vácuo. Tem um Tes de 315 s e um Tq de 280s. 
Como propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um 
Isp-nm de 248 s). O Block A tem um comprimento de 27,1 metros e um 
diâmetro de 2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente 
é de 2,66 metros. 
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Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os 
componentes auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). O motor RD-118 foi desenhado por Valentin 
Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma força de 101632 kgf no vácuo, tendo um Tes de 315 s e um Tes-nm de 248 s. O 
seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1400 kg, tendo um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 
metros. As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Block TI equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25300 kg e sem 
combustível pesa 2710 kg. É capaz de desenvolver 30400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem 
um comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros 
(com uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também 
designado RD-461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de 
combustão que desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30380 kgf, tendo um les de 326 s e 
um tempo de queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 114511U Soyuz-U. 


Cantamientô Data Hora Veículo Local Plataforma Carsa 
S UTC Lançador Lançamento Lançamento 5 
Progress M-61 


(32001 2007-0334) 
Foton M-3 
(32058 2007-0404) 
Progress M-62 
(32391 2007-0644) 
Progress M-63 
(32484 2008-0044) 
Progress M-64 
(32847 2008-0234) 
Progress M-65 
(33340 2008-0434) 
Cosmos 2445 
(33439 2008-0584) 
Progress M-01M 
(33443 2008-0604) 
Progress M-66 
(33593 2009-0064) 
Cosmos 2450 
(24871 2009-0224) 


2007-033 2-Ago-07 17:33:48  Zh15000-108 ' GIK-5 Baikonur | LC1 PU-5 
2007-040 14-Set-07 11:00:00  Ts15000-098 | GIK-5 Baikonur | LC1 PU-5 
2007-064  23-Dez-07 7:12:41 Sh15000-109 ' GIK-5 Baikonur | LC1 PU-5 
2008-004 5-Fev-08 13:02:57  Ts15000-106 | GIK-5 Baikonur | LC1 PU-5 
2008-023 14-Mai-08 20:22:56  Sh15000-110 | GIK-5 Baikonur | LC1 PU-5 
2008-043 10-Set-08 19:50:02 Sh15000-111 | GIK-5 Baikonur | LC1 PU-5 
2008-058 ' 14-Nov-08 15:50:00 GIK-1 Plesetsk LC16/2 

2008-060  26-Nov-08 12:28:28 GIK-5 Baikonur | LC1 PU-5 
2009-006 10-Fev-09 5:49:46 GIK-5 Baikonur  LC31 PU-6 


2009-022 29-Abr-09 16:58:00 GIK-1 Plesetsk LC16/2 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 114511U Soyuz-U sem qualquer estágio 
superior (Fregat ou Ikar). Este lançador continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Lançamento do Cosmos 2450 


As notícias do lançamento do Cosmos 2450 surgiram na 
Internet alguns dias antes do seu lançamento. Se bem que é 
sabido que a Rússia prepara o lançamento de uma série de 
satélites militares em 2009, acaba por ser sempre 
complicado determinar que tipo de satélite irá 
efectivamente ser colocado em órbita. Informações que 
circularam em finais de 2008 relatavam que em 2009 a 
Rússia planeia o lançamento de um satélite da nova série 
Liana-Lotus, um veículo Oko, um satélite Kobalt-M e o 
segundo satélite da série Meridian. 
































As referencias iniciais ao lançamento que teria lugar a 29 
de Abril não indicavam qual o tipo de satélite nem qual o 
vector de lançamento que seria utilizado, o que dificultou 
ainda mais a determinação do tipo de satélite a ser colocado 
em órbita. 


O lançamento acabou por ter lugar às 1658UTC com o 
satélite a separar-se o último estágio do foguetão lançador 
às 1706UTC segundo a agência de notícias ITAR-TASS 
citando o porta-voz das Forças Militares Espaciais russas, 
Alexei Zolotukhin. 


O Cosmos 2450 foi colocado numa órbita inicial com um 
apogeu a 335 km de altitude, perigeu a 168 km de altitude, 
inclinação orbital de 67,12º e período orbital de 89,54 
minutos, tendo posteriormente manobrado para uma órbita 
com um apogeu a 337 km de altitude, perigeu a 169 km de 
altitude, inclinação orbital de 67,14º e período orbital de 
89,56 minutos. 


Um interessante aspecto do foguetão lançador 11A511U 
Soyuz-U durante o seu abastecimento no Complexo de 
Lançamento LC16/2 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Devido 
à baixa temperatura do oxigénio líquido forma-se uma espessa 
camada de gelo na superficie do primeiro e segundo estágio do 
lançador. Imagem: Novosti Kosmonavtiki. 


A peculiar forma da ogiva de protecção do foguetão 11A511U 
Soyuz-U que colocou em órbita o satélite espião Cosmos 
2450. Imagem: Novosti Kosmonavtiki. 


Na página seguinte o lançamento do foguetão 11A511U 
Soyuz-U às 1658UTC do dia 29 de Abril de 2009 
transportando o satélite Cosmos 2450. Imagem: Novosti 
Kosmonavtiki. 
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PLEASE, DON'T WEAR FUR: 


People for the Ethical Treatment of Animals e 757-622-PETA « FurlsDead.com 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Março e Abril de 2009. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números 
que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos 
pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação 

06 Mar. 0349:57 2009-0114 34380 Kepler 

Orbita heliocêntrica 

15 Mar. 2346:44 2009-0124 34541 STS-119(ISS.I5A) 


(353 /335/51,64/91,41) Regressou à Terra a 28 de Março de 2009 
17 Mar. 1421:14 2009-0134 34602 GOCE 
(286 /261 /96,69 / 89,98) 
24 Mar. 0834:00 2009-014A 34661  USA-203 (GPS-TIR-20 (M-7)) 
(20264 /20102/55,05/718,02) 
26 Mar. 1249:18 2009-0154 34669 Soyuz TMA-14 (ISS-18S) 
(357 /345/51,64/91,56) 
03 Abr. 1624:00 2009-0164 34710  Eutelsat-W2A 
(35805 / 35770 / 0,02 / 1436,12) 
04 Abr. 0031  2009-017A 34713 USA-204'WGS-2º 
(35791 /35784/ 0,06 / 1436,13) 
04 Abr. 0220:15 2009-F02 - Kwangmyongsong-2 
14 Abr. 1616:03 2009-0184 34779 BeiDou-2 (COMPASS-G2) 
(35798 /35779/0,87/ 1436,18) 
20 Abr. 0115 2009-0194 34807 RISAT-2 
(553 /404/41,22/ 94,18) 
2009-019B 34808 ANUSAT 
(553 /401/41,21/94,14) 
20 Abr. 0815:59 2009-0204 34810 Sicral-IB 
(35797 /35776 / 0,02 / 1436,09) 
22 Abr. 0255:05 2009-021A 34839 YaoGan Weixing-6 
(514/511/94,87/97,63) 
29 Abr. 1658 
(342 /184/89,77/67,14) 


2009-022A 34871 Cosmos 2450 
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Lançador 


Delta-2 7925-10L (D339) 

OV-103 Discovery 
Rokot-M/Briz-M 

Delta-2 7925-9.5 (D340) 
11A511U-FG Soyuz-FG 

8K82KM Proton-M/Briz-M 
Atlas-5/421 (AV-016) 

Unha-2 

CZ-3C Chang Zheng-3€ (C7Z3C-2) 


PSLV-CI12 (PSLV-CA) 


11K77 Zemt-3SL/DM-SL (SL-42) 
CZ-2C Chang Zheng-2C-IHI 


11A511U Soyuz-U 
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Local Peso (kg) 


Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 

GIK -5 Baikonur, LC200 PU-39 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
Tongahe / Musudan-ri 

X1 Chang, LC2 


Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl, SLP 


Oc. Pacífico — 154º O, Plt Odyssey 


Taiyuan, LC] 


GIK-1 Plesetsk, LC16/2 
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Outros Objectos Catalogados 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador 


16 Junho 1993-036XR 34671 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
a (são catalogados 18 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Irdium-33) 
16 Junho 1993-036YK 34689 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


14 Setembro 1997-051KM 34690 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
a (são catalogados 19 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 

14 Setembro 1997-051LG 34709 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
03 Abril 2009-016B 34711 Briz-M 8K82KM Proton-M/Briz-M 

03 Abril 2009-016C 34712 Tanque Briz-M 8K82KM Proton-M/Briz-M 

04 Abnil 2009-017B 34714 Centaur (AV-016) Atlas-5/421 (AV-016) 

02 Dezembro 2008-062F 34715 (Destroço) 8K78M Molniya-M/2BL 

02 Dezembro 2008-0626 34716 (Destroço) 8K78M Molniya-M/2BL 

02 Dezembro 2008-062H 34717 (Destroço) 8K78M Molniya-M/2BL 

16 Junho 1993-036YL 34718 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 45 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 
16 Junho 1993-036AAH 34763 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


14 Setembro 1997-051LH 34764 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
a (são catalogados 14 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 

14 Setembro 1997-051LX 34778 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
14 Abril 2009-018B 34780 H-18 (CZ3C-2) CZ-3C Chang Zheng-3C (CZ3C-2) 
16 Junho 1993-036AAJ 34781 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 16 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 
16 Junho 1993-036ABA 34797 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


04 Abril 1991-025N 34798 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
A (são catalogados 8 destroços resultantes do lançamento 1991-025) 

04 Abril 1991-025W 34806 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
20 Abril 2008-019C 34809 PSLV-4 (PSLV-C12) PSLV-C12 (PSLV-CA) 

20 Abril 2008-020B 34811 Block DM-SL (SL-42) | 11K77 Zemt-3SL/DM-SL (SL-42) 
16 Junho 1993-036ABB 34812 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 11 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 
16 Junho 1993-036ABN 34823 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


14 Setembro 1997-051LY 34824 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
a (são catalogados 11 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 

14 Setembro 1997-051IMK 34835 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 
20 Abril 2008-020C 34836 Block DM-SL (SL-42) | 11K77 Zemt-3SL/DM-SL (SL-42) 
20 Abril 2008-020D 34837 Block DM-SL (SL-42) | 11K77 Zemt-3SL/DM-SL (SL-42) 
20 Abril 2008-020E 34838 Block DM-SL (SL-42) | 11K77 Zemt-3SL/DM-SL (SL-42) 
22 Abril 2008-021B 34840 L-35 CZ-2C Chang Zheng-2C-II 
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Local de Lançamento 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Cabo Canaveral, SLC-41 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 

GIK-1 Plesetsk, LC16/2 

GIK-1 Plesetsk, LC16/2 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
X1 Chang, LC2 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 

Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl, SLP 
Oc. Pacífico, 154º O — Plt Odyssey 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

Oc. Pacífico, 154º O — Plt Odyssey 
Oc. Pacífico, 154º O — Plt Odyssey 
Oc. Pacífico, 154º O — Plt Odyssey 
Taiyuan, LC] 


313 


22 Abril 2008-0210 34841 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2C-II 
22 Abril 2008-021D 34842 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2C-II 
22 Abril 2008-021 E 34843 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2C-II 
22 Abril 2008-021F 34844 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2C-II 
16 Junho 1993-036ABP 34845 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 20 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 


16 Junho 1993-036ACK 34865 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
14 Setembro 1997-05IML 34866 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 
a (são catalogados 5 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 

14 Setembro 1997-051IMQ 34870 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 
29 Abril 2009-022B 34872 Block-I 11A511U Soyuz-U 

16 Junho 1993-036ABL 34873 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 15 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 


16 Junho 1993-036ADB 34888 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
14 Setembro 1997-051IMR 34889 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
a (são catalogados 13 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 

14 Setembro 1997-05 INE 34902 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 


Regressos / Reentradas 
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Taiyuan, LC] 
Taiyuan, LC] 
Taiyuan, LC] 
Taiyuan, LC] 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Baikonur, LC16/2 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 


terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lanç. 
01 Abr. Ree. 1989-039N 29307 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (352-02) 31 de Maio 
01 Abr. Ree. 1989-039CE 29436 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (352-02) 31 de Maio 
01 Abr. Ree. 1998-067BQ 34608 (Destroço) ISS 
03 Abr. Ree. 2006-026MY | 33140 (Destroço) Cosmos 2421 11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
03 Abr. Ree. 1993-036LM 34140 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
04 Abr. Ree. 1981-053MA 18593 (Destroço) Cosmos 1275 11K65M Kosmos-3M (65098-323) 04 Junho 
04 Abr. Ree. 1999-025AXC 30866 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 10 Maio 
04 Abr. Ree. 1998-067BP 34607 (Destroço) ISS 
05 Abr. Ree. 1978-0648 32482 (Destroço) Seasat-l Atlas-F (23F) /Agena-D 27 Junho 
05 Abr. Ree. 1998-067BM 34605 (Destroço) ISS 
06 Abr. Ree. 1980-018C 11718 Delta-E (N-6(F)) N-1 (N-6(F)) 22 Fevereiro 
06 Abr. Ree. 2008-062C 33449 Block-2BL 8K78M Molniya-M/2BL 02 Dezembro 
08 Abr. Reg. 2008-0504 33399 Soyuz TMA-13 114511U-FG Soyuz-FG (Sh15000-026) 

12 Outubro 
09 Abr. Ree. 1993-0144Y 29031 (Destroço) 15Z2h58 Start-1 25 Março 
11 Abr. Ree. 2006-026UJ 33354 (Destroço) Cosmos 2421 11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
11 Abr. Ree. 1993-036XM — 34640 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
12 Abr. Ree. 2006-026KW | 33082 (Destroço) Cosmos 2421 11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
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Local Lançamento D. Órbita 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-40 1245 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-40 1245 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 1013 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 5770 
NIHP-53 Plesetsk, LC132/2 10166 
Taiyuan, LC] 3617 
Vandenberg AFB, SLC-3W 11240 
Tanegashima, O 10636 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 15 
GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 178 
GNIIP Plesetsk, LC158 5859 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 1021 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 5778 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 1022 
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14 Abr. 
15 Abr. 
17 Abr. 
17 Abr. 
18 Abr. 
18 Abr. 
18 Abr. 
19 Abr. 
20 Abr. 
21 Abr. 
21 Abr. 
21 Abr. 
22 Abr. 
25 Abr. 
25 Abr. 
25 Abr. 
26 Abr. 
26 Abr. 
27 Abr. 
28 Abr. 
28 Abr. 
28 Abr. 
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Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


1997-051KN 
1997-051LP 
1993-036VC 
1997-051LF 
1993-036PW 
1997-051KS 
1991-025W 
1993-036LS 
1997-051HE 
2009-005B 
1997-051)JY 
1991-025T 
1997-051LX 
2006-026BG 
2006-026NM 
2008-0044 
1991-010G 
1993-036NC 
1978-026GS 
1997-051EH 
1993-036XB 
1991-025N 


34691 
34770 
34566 
34708 
34348 
34695 
34806 
34272 
34513 
É fo od 
34647 
34803 
34778 
32808 
33157 
33506 
35801 
34306 
15779 
34154 
34630 
34798 


(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
Delta-K (D338) 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) Cosmos 2421 
Omid 

(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 04 Abril 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 14 Setembro 
Delta-2 7320-10C (D338) 06 Fevereiro 
8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 04 Abril 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
Safir-2 02 Fevereiro 
8K82K Proton-K/DM-2 (344-02) 14 Fevereiro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
Delta-2910 (621/D139) 05 Março 
8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 04 Abril 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK -5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
Semnan 

GIK -5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 

GIK -5 Baikonur, LC200 PU-39 
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4230 
4231 
5784 
4233 
5785 
4234 
6589 
5786 
4236 
74 

4237 
6592 
4238 
1035 
1035 
82 

6646 
5793 


11376 


4244 
5795 
6599 


315 


Em Órbita 


Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Junho / Julho de 2009 


Dia Lançador 

Junho 

13 OV-105 Endeavour 

17 Atlas-5/401 (AV-020) 

22. 11K77 Zenit-3SLB/DM-SLB 
24 Ariane-5SECA 

26 Delta-4M+(4,2) (D342) 

29 8K82KM Proton-M/Briz-M 
Feio CZ-2D/2 Chang Zheng-2D/2 
ela CZ-3A Chang Zheng-3A (2) 
Pala 11K65M Kosmos-3M 

Julho 

14 Falcon-1 (F-5) 

24 114511U Soyuz-U 

30 KSLV-1 

ea 15418 Dnepr-l 

29 PSLV-C14 

Pala Rokot-M/Briz-M 
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Carga 


STS-127/ISS-2J/A 


ANDE-2 
LRO 
LCROSS 
MeaSat-3a 
TerreStar 
GOES-O 
Sirius FM-5 
SJ-9 Shi Jian-9 
BeiDou-2 
Parus 
Sterkh-1 


RazakSat-1 
InnoSAT 
CubeSAT 
Progress M-67 
Dubaisat-1 
Deimos-l 
Nanosat-1B 
UK-DMC-2 
AprizeSat-3 
AprizeSat-4 
Oceansat-2 
BeeSat 
UWE-2 
ITU-pSAT 1 
SwissCube-l 
Satélites russos 


Local 


Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
CSG Kourou, ELA3 

Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Jiuquan, SLS-2 

X1 Chang, LC2 

GIK-1 Plesetsk, LC132 


Ilha de Omelek 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Naro 
GIK-5 Baikonur, LC109/95 


Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl, FLP 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


316 


Em Órbita 


Próximos Lançamentos Tripulados 


13 de Junho de 2009 STS-127 / ISS-2J/A OV-105 Endeavour (23) 15 dias 
Mark Polansky; Douglas Hurlay; David Wolf; Julie Payette; 
Christopher Cassidy; Thomas Marshburn; Timothy Kopra; Timothy Creamer (suplente de Timothy Kopra) 


20 de Agosto de 2009 STS-128 OV-103 Discovery (37) 12 dias 
Frederick Sturckow; Kevin Ford; Patrick Forrester; John Olivas; 
José Hernândez; Christer Fuglesang; Nicole Stott; Catherine Coleman (suplente de Nicole Stott) 


30 deSetembro de 2009 Soyuz TMA-16 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S 
Maskim Surayev; Jeffrey Williams; Participante no Voo Espacial (Canadá) 
Alexander Skvortsv; Shannon Walker; 229 


12 de Novembro de 2009 STS-129/ISS ELC-1 ELC-2 OV-104 Atlantis (31) 15 dias 
Charles Hobaugh; Barry Wiomore; Michael Foreman; Robert Satcher; Randolph Bresnik; Leland Melvim 


7 de Dezembro de 2009 Soyuz TMA-17 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCl PU-5 
Oleg Kotov; Soichi Noguchi; Timothy Creamer 
Anton Skaplerov; Satoshi Furokawa; Douglas Wheelock 


4 de Fevereiro de 2010 STS-130 ISS Node 3 Cupola OV-105 Endeavour (24) 15 dias 
George Zamka; Terry Virst, Jr.; Kathryn Hire; Stephen Robinson; Robert Behnken; Nicholas Patrick 


18 de Março de 2010 STS-131 OV-103 Discovery (38) 11 dias 
Alan Poindexter; James P. Dutton; Dorothy Metcalf-Lindenburger; 
Stephanie Wilson; Richard Mastracchio; Naoko Yamazaki; Clayton Anderson 


2 de Abril de 2010 Soyuz TMA-18 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexabder Skvortsov; Mikhail Korniyenko; Tracy Caldwell 
Andei Borisenko; Alexander Samokutyayev; Scott Kelly 


13 de Maio de 2010 STS-132 OV-104 Atlantis (32) 11 dias 
Kenneth Ham; Domicic Antonellh; Karen Nyberg; Piers Sellers; Stephen Bowen; Garrett Reisman 


30 de Maio de 2010 Soyuz TMA-19 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCl PU-S 
Fyodor Yurchikhin; Douglas Wheelock; Shannon Walker 
Dmitri Kondratyev; Paolo Nespoli; Catherine Coleman 


29 de Julho de 2010 STS-133 OV-105 Endeavour (25) 11 dias 
Tripulação ainda por definir 


16 de Setembro de 2010 STS-134/ISS-ULF-6 OV-103 Discovery (39) 11 dias 
Tripulação ainda por definir 


20 de Setembro de 2010 Soyuz TMA-01IM 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexander Kaleri; Oleg Skripochka; Scott Kelly 
Sergei Volkov; Sergei Revin; Ronald Garan 


25 de Novembro de 2010 Soyuz TMA-20 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


Dmitri Kondratyev; Catherine Coleman; Paolo Nespoli 
Anton Shkaplerov; 2227; 222) 
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Futuras Expedições na ISS 


Expedição 19 
A tripulação da Expedição 19 é composta pelo cosmonauta Gennadi Padalka e pelo astronauta Michael 
Barratt que foram lançados a bordo da Soyuz TMA-14 (os suplentes foram Maksim Surayev e Jeffrey 
Wilhams, respectivamente). Ao chegarem à ISS os dois homens juntaram-se a Koichi Wakata que 
regressará à Terra na missão STS-127 que transportará o astronauta norte-americano Timothy Kopra 
(cujo suplente será Timothy Creamer). Kopra regressará à Terra a bordo da missão STS-128. 


Expedição 20 
A Expedição 20 teve início com a acoplagem da Soyuz TMA-I15. A tripulação da Expedição 20 é 
composta por Roman Romanenko, pelo belga Frank de Winne e pelo Canadiano Robert Thirsk. Os três 
homens foram lançados a bordo da Soyuz TMA-15. Nicole Marie Passonno Stott fará também parte 
desta expedição quando for lançada na missão STS-128 (a astronauta suplente será Catherme Coleman). 





Expedição 21 
A Expedição 21 inicia-se com a separação da Soyuz TMA-14 em Outubro de 2009. Dois novos 
membros chegarão à ISS a bordo da Soyuz TMA-16 antes da partida da tripulação anterior. Desta expedição farão parte o 
cosmonauta belga Frank DeWimne, que será o primeiro Comandante europeu da ISS, Robert Thirsk, Roman Romanenko, Nicole 
Marie Passonno Stott, Maksim Surayev (que será lançado a 30 de Setembro de 2009 na Soyuz TMA-16 e regressará à Terra a Março 
de 2010) e por Jeffrey Williams (que será lançado também a bordo da Soyuz TMA-16 e regressará à Terra em Março de 2010). Os 
suplentes de Maksim Surayev e Jeffrey Williams são Oleg Skripochka e Alexander Skvostsov. 


Expedição 22 
A Expedição 22 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-15 em Novembro de 2009. Três novos membros irão chegar à ISS pouco 
depois a bordo da Soyuz TMA-l17. Desta expedição farão parte Jeffrey Williams (Comandante), Maksim Surayev, Oleg Kotov, 
Soichi Noguchi e por Timothy Creamer (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-17 a 9 de Dezembro de 2009 e 


regressarão à Terra em Maio de 2010). Os suplentes de Kotov, Noguchi e Creamer são Anton Shkaplerov, Satoshi Furukawa e 
Douglas Wheelock. 


Expedição 23 
A Expedição 23 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-16 em Março de 2010. Três novos membros irão chegar à ISS pouco depois a 
bordo da Soyuz TMA-01M. Desta expedição farão parte Oleg Kotov (Comandante), Soichi Noguchi, Timothy Creamer, Alexander 
Kaleri, Mikhail Korniyenko e Tracy Caldwell (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-01M em Abril de 2010 e 
regressarão à Terra em Setembro de 2010). Os suplentes de Kaleri, Korniyenko e Caldwell são Mikhail Tyurm, Alexander 
Samokutyayev e Scott Kelly. 


Expedição 24 
A Expedição 24 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-17 em Maio de 2010. Desta expedição farão parte Alexander Kaleri 
(Comandante), Mikhail Korniyenko, Tracy Caldwell, Alexander Skvortsov, Shannon Walker e Douglas H. Wheelock. Skvortsov, 
Walker e Wheelock que serão lançados a bordo da Soyuz TMA-18 a 30 de Maio de 2010 (os suplentes são Fyodor Yurchikhin, 
André Kuipers e Catherin Coleman). 


Expedição 25 
A Expedição 25 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-01M em Setembro de 2010. Desta expedição farão parte Douglas Wheelock 
(Comandante), Alexander Skvortsov, Shannon Walker, Dmitri Kondratiyev, Oleg Skripochka e por Scott Kelly (estes três últimos 
serão lançados a bordo da Soyuz TMA-19 20 de Setembro de 2010. Os suplentes de Kondratiyev e Skripochka são Anatoli Ivanishm 


e Sergei Revin, não estando ainda nomeado qualquer suplente para Scott Kelly. Kondratiyev, Skripochka e S. Kelly regressarão à 
Terra em Março de 2011 a bordo da Soyuz TMA-19. 
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Expedição 26 
A Expedição 26 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-18 em Novembro de 2010. Desta expedição farão parte Scott Kelly 
(Comandante), Dmitri Kondratyev, Oleg Skripochka, Andrei Borisenko, Catherin Coleman e Paolo Nespoli, sendo estes três últimos 


lançados a bordo da Soyuz TMA-20 a 25 de Novembro de 2010. Borisenko, Coleman e Nespoli regressarão à Terra em Maio de 
2011 a bordo da Soyuz TMA-20. 
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Cronologia Astronáutica (L) 


Por Manuel Montes 
-Julho de 1943: O Air Corps Project recebe a ordem para estudar o desenvolvimento de mísseis de longo alcance que se estão a ser 
produzidos na Alemanha. São levados a cabo interrogatórios a prisioneiros alemães e realiza-se um relatório que será apresentado a 2 
de Agosto. As conclusões acabam, porém, por ser errôneas e exageradas, como se verá quando a guerra terminar, mas têm um certo 
impacto na cena militar. Imediatamente é dada luz verde a estudos para aplicar alguns 
dos motores desenvolvidos pela Aerojet em mísseis puramente americanos. 


-1 de Julho de 1943: O A-4 (33) explode na rampa de lançamento. O número 32 é 
designado para experiências estáticas. 


-7 de Julho de 1943: Dornberger e Von Braun (com somente 31 anos) realizam uma 
nova apresentação sobre as capacidades da V-2 no gabinete de Hitler. São 
visualizados filmes sobre lançamentos, ensaios estáticos, movimentos de pessoal, 
preparativos, etc. A partir deste instante, Hitler dará a máxima prioridade ao 
desenvolvimento da nova arma, talvez a única opção para prolongar a guerra a seu 
favor. Isto implica a utilização das escassas matérias-primas disponíveis no país. 


-9 de Julho de 1943: O voo do A-4 (41) é errático e choca contra um dos edificios de 
Peenemiinde. Um pouco mais tarde, o A-4 (34) explode na rampa de lançamento. Não 
haverá tempo para fazer muitas reparações. 


-17 de Agosto de 1943: Alarmados pelas capacidades dos mísseis alemães, os aliados, 
com a Grã-bretanha na dianteira, lançam um ataque aéreo sobre Peenemiinde, que é 
quase completamente destruída. Dos 80 edifícios da área, mais de 50 são atingidos. 
No "raid" morrem numerosos cientistas e pessoal de trabalho. 


-30 de Setembro de 1943: O Exército norte-americano recebe um relatório completo 
sobre o desenvolvimento de um míssil de longo alcance. 





-2 de Outubro de 1943: Ainda como planador, é levado a cabo um ensaio do que será o primeiro avião norte-americano 
propulsionado unicamente por um motor-foguete, o Rocket Ram. 


-1 de Novembro de 1943: Autoriza-se nos Estados Unidos o desenvolvimento de mísseis balísticos guiados, como resposta aos 
avanços alemães. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronómica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnología Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso especifico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( - tkg/9)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (T'q) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


ih 
Ave | Du 


Hm 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


— [al dt = |vy — vo 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,0, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% de 
água. O N,O, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N,O,4 é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogênio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;),NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX - Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, - Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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